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 บทที  1 
      บทนํา 
 
1.1 ความสําคญัและที มาของปัญหา 
สถาบนัการแพทยฉุ์กเฉินแห่งชาติ (สพฉ.) เป็นสถาบนัที ถูกจดัตั งขึ นเพื อลดจาํนวนผูเ้สียชีวิต ผู ้
ไดรั้บความทุกข์ทรมานและการลาํเลียงเคลื อนยา้ยไม่ถูกวิธี โดยมีระบบรับแจง้เหตุที ประชาชนทุก
คนสามารถเขา้ถึงไดง่้าย จากรายงานประจาํปีของสถาบนัการแพทยฉุ์กเฉิน พ.ศ.      เรื องกลยุทธ์
การพฒันาระบบปฏิบติัการฉุกเฉินให้ไดม้าตรฐานอย่างทั วถึงและเท่าเทียม มีตวัชี วดั     ที สาํคญัคือ 
ร้อยละของผูป่้วยฉุกเฉินวิกฤตที เริ  มไดร้ับปฏิบติัการฉุกเฉินภายใน 8 นาทีนบัจาก       การแจง้การ
เจบ็ป่วย ทั งนี ไดมี้การแบ่งเครือข่ายปฏิบติัการฉุกเฉินออกเป็น    เครือข่ายครอบคลุมทุกภูมิภาคของ
ประเทศไทย พบว่า จากรูปที    (ช่องว่างการแพทยฉุ์กเฉินไทย, 2557) เครือข่ายที    ถึง    ยงัมีร้อย
ละของผูป่้วยฉุกเฉินวิกฤตที เริ มไดรั้บปฏิบติัการฉุกเฉินภายใน 8 นาที ตํ ากว่าเกณฑม์าตรฐาน (55-
100%) แมว้่าเครือข่ายที     และ    จะเป็นไปตามเกณฑ์ที ตั งไว ้แต่การเพิ มจาํนวนผูที้ ไดรั้บการ
ช่วยเหลือภายใน   นาที ย่อมเป็นสิ  งที พึงกระทาํเพื อเพิ มโอกาสการกู้ชีพให้ผูป่้วยฉุกเฉินนอก
โรงพยาบาล หากพิจารณาเรื องสาเหตุของการเสียชีวิต จากสถิติ (ช่องว่างการแพทยฉุ์กเฉินไทย, 
2557) พบว่า ผูป่้วยฉุกเฉินที เสียชีวิตก่อนชุดปฏิบติัการฉุกเฉินไปถึงจุดเกิดเหตุ มากกว่าร้อยละ    
เป็นกลุ่มอาการหมดสติ/ไม่ตอบสนอง/หมดสติชั ววบู รองลงมาคือกลุ่มอาการอุบติัเหตุยานยนต ์ 
สถาบันการแพทย์ฉุกเฉินจึงมีแนวคิดที จะเพิ มโอกาสการกู้ชีพให้ผู ้ป่วยฉุกเฉินนอก
โรงพยาบาล โดยสิ งสาํคญัของกระบวนการกูชี้พคือ เครื องฟื  นคืนคลื นหวัใจดว้ยไฟฟ้าชนิดอตัโนมติั 
(Automated External Defibrillator, AED) โดยมีแผนที จะติดตั งในสถานที ที มีความเสี ยงต่อการเกิด
ภาวะฉุกเฉินและมีโอกาสที จะถูกช่วยเหลือล่าช้า อาทิ สถานีรถไฟ สนามบิน สนามกีฬา 
ห้างสรรพสินคา้ และสถานที ห่างไกลจากช่วยแพทยฉุ์กเฉิน เนื องดว้ยปัจจุบนั เครื  อง AED มีราคา
ค่อนข้างสูง ส่งผลให้ยงัไม่มีการติดตั  งครอบคลุมจุดต่างๆตามแผนที กล่าวมาข้างต้น สถาบัน
การแพทยฉุ์กเฉินแห่งชาติจึงตอ้งการวิธีที จะส่งเครื องมือนี แก่ผูป่้วยฉุกเฉินทนัทีที ไดรั้บการแจง้เหตุ 
ซึ  งเป็นการเพิ มโอกาสรอดชีวิตใหแ้ก่ผูป่้วยระหวา่งรอความช่วยเหลือจากปฏิบติัการฉุกเฉิน 
อากาศยานไร้นกับิน (Unmanned Aerial Vehicle, UAV) เป็นอากาศยานที ไม่มีมนุษยค์วบคุม





การสาํรวจพื นที ประสบภยัพิบติั การขนส่งพสัดุ เป็นตน้ เนื องจากมีค่าใชจ่้ายที ถูกกว่าอากาศยานที ใช้
มนุษยป์ฏิบติัการภายใน ทั งในแง่ราคาของอากาศยาน การบาํรุงรักษา และค่าใชจ่้ายในปฏิบติัการ อีก
ทั งยงัลดความเสี ยงที ก่อให้เกิดอนัตรายถึงแก่ชีวิตนกับิน  
เพื อที จะส่งความความช่วยเหลือให้รวดเร็วยิ งขึ นเพื อเพิ มโอกาสการกูชี้พให้ผูป่้วยฉุกเฉิน
นอกโรงพยาบาล ดว้ยเหตุนี  งานวิจยันี  จึงมุ่งศึกษาการออกแบบและสร้างอากาศยานไร้นักบินเพื อ
ขนส่งอุปกรณ์ทางการแพทยร์วมไปถึงเครื อง AED โดยมุ่งเนน้การออกแบบอากาศยานไร้นักบินที 
เหมาะสมกบัภารกิจ กล่าวคือ สามารถปฏิบติัการไดใ้นพื นที ยากต่อการเขา้ถึงของหน่วยปฏิบติัการ
ฉุกเฉิน อีกทั งมีความง่ายต่อการใชง้านทั งในแง่ของการดูแลรักษา การซ่อมบาํรุงและการเคลื อนยา้ย 
ดังนั น อากาศยานรูปแบบใหม่ที  เป็นการรวมระหว่างอากาศยานหลายใบพดั (Multirotor) และ   
อากาศยานปีกตรึง (Fixed wing) (รูปที   . ) จึงเป็นแบบที ตอบโจทยภ์ารกิจนี   เนื องจากสามารถขึ นลง
ทางดิ งโดยไม่ตอ้งอาศยัทางวิ งและสามารถเดินทางไดเ้ร็วดงัเช่นอากาศยานปีกตรึงโดยที ใชพ้ลงังาน





รูปที  1.1 ร้อยละของผูป่้วยฉุกเฉินวิกฤตที เริ มไดรั้บปฏิบติัการฉุกเฉินภายใน 8 นาที 






    
 
รูปที  1.2 อากาศยานปีกตรึง (www.israelbizreg.com) และอากาศยานหลายใบพดั   
    (Philippe Martin และ Erwan Salaun, 2010) 
 
1.2 วตัถุประสงค์  
    . .  เพื อออกแบบอากาศยานไร้คนขบัสาํหรับขนส่งอุปกรณ์ทางการแพทย ์
 
1.3 ขอบเขตของการวจัิย 
 . .  นํ  าหนกัสมัภาระไม่เกิน  .  กิโลกรัม 
   . .  ระยะทางที บินไม่เกิน    กิโลเมตร 
   . .  ความเร็วเดินทางไม่ตํ ากวา่ 70 กิโลเมตรต่อชั วโมง 
    . .  ช่วงความเร็วที อากาศยานสามารถปฏิบติัการ   -    กิโลเมตรต่อชั วโมง 
   . .  เพดานบินไม่เกิน   -    เมตร 





 บทที    




ในการศึกษา ซึ  งได้แก่ ความหมายของอากาศยานไร้นักบิน ประเภทของอากาศยานไร้นักบิน         
การเปรียบเทียบข้อได้เปรียบและข้อเสียเปรียบของอากาศยานแต่ละประเภท การออกแบบ        
อากาศยาน การเลือกระบบระบบขบัดนั ดงัหวัขอ้ต่อไปนี  
 
2.1 ความหมายและกฎหมายที เกี ยวข้องกบัอากาศยานไร้นักบิน  
อากาศยานไร้นกับิน (Unmanned Aerial vehicle, UAV) มีชื อเรียกแตกต่างกนัตามผูนิ้ยาม 
จากประกาศกระทรวงคมนาคม เรื อง หลกัเกณฑก์ารขออนุญาตและเงื อนไขในการบงัคบัหรือปล่อย
อากาศยานซึ งไม่มีนกับินประเภทอากาศยานที ควบคุมการบินจากภายนอก พ.ศ.      ไดใ้หนิ้ยามไว้
วา่ อากาศยานที ควบคุมการบินจากภายนอก หมายความวา่ อากาศยานที ควบคุมการบินโดยผูค้วบคุม
การบินอยู่ภายนอกอากาศยานและใชร้ะบบควบคุมอากาศยาน ซึ  งสอดคลอ้งกบัสาํนักงานบริหาร
การบินแห่งชาติสหรัฐอเมริกา (14 CFR Part 47) ซึ  งกล่าวว่า Unmanned Aircraft (UA) คือ 
อากาศยานที ปฏิบติัการโดยไม่มีมนุษยค์วบคุมโดยตรงจากดา้นในอากาศยาน 
จากประกาศกระทรวงคมนาคม (2558) พบว่า อากาศยานที ควบคุมการบินจากภายนอกตาม
ประกาศแบ่งเป็น   ประเภท คือ 4 (1) ประเภทที ใชเ้พื อวตัถุประสงคใ์นการเล่นเป็นงานอดิเรก เพื อ
ความบนัเทิง หรือเพื อการกีฬา และ   (2) ประเภทที ใช้เพื อวตัถุประสงค์อื นนอกจาก 4 ( ) ที  มี
น้  าหนกัไม่เกิน    กิโลกรัม โดยพบวา่   (2) (ค) คือ เพื อการวิจยัและพฒันาอากาศยาน ซึ งมีขอ้จาํกดั
ทางการบินนอ้ยกว่าแบบเล่นเป็นงานอดิเรก อย่างไรก็ตาม จากขอ้    พบว่า จาํเป็นตอ้งมีคุณสมบติั
และลกัษณะตามขอ้    การจดทะเบียนอากาศยานรวมถึงบอกวตัถุประสงคแ์ละการดาํเนินงานวิจยั
ตามขอ้    อาทิ รายชื อผูท้าํการบิน สมรรถนะอากาศยาน ขอบเขตการบิน เป็นตน้ และเงื อนไขอื นๆ
ประเภทของอากาศยานไร้นักบิน 







โดยไม่จาํเป็นตอ้งใชท้างวิ งที มาก Adnan S. Saeed และคณะ (2015) ไดจ้ดัประเภทของอากาศยาน
ชนิดใหม่นี ว่า อากาศยานไร้นกับินแบบไฮบริด (Hybrid UAV) โดยแบ่งออกเป็น   ประเภทย่อยคือ 
Convertiplane และ Tail-Sitter 
Convertiplane คือ อากาศยานที เมื อทาํการวิ งขึ น-ลง บินเดินทางและลอยตวันิ งในอากาศ แกน
ตามยาวของอากาศยานยงัคงขนานกบัพื นโลกอยู่เสมอ โดยสามารถแบ่งเป็นประเภทย่อยได้อีก   
ประเภทคือ Tilt-Rotor, Tilt-Wing และ Dual-System 
 
2.1.1  Tilt-Rotor 
        Tilt-Rotor คือ อากาศยานที มอเตอร์สามารถปรับเอนได ้มอเตอร์ที ติดตั งฉากกับผิว
โลกมีไวใ้ชใ้นการขึ น-ลงและลอยตวันิ งในอากาศ ซึ งแรงยกไดม้าจากแรงขบัจากใบพดัโดยตรงที ให้
กาํลงัด้วยมอเตอร์ ทั  งนี   V. Rosas, R. Lozano, J. Torres และ Z. Zamudio (2012) ได้ทาํการ
ออกแบบและสร้าง Tilt rotor ชื อว่า La Raie Manta ขึ  นมาเพื อทดลองระบบควบคุมโดยใช้
มอเตอร์ทั งหมด   ตวั ซึ งมอเตอร์คู่หนา้สามารถปรับเอนได ้ในขณะที มอเตอร์คู่หลงัไม่สามารถปรับ
ไดอี้กทั งถกูใชใ้นการการขึ น-ลงและลอยตวันิ งในอากาศเท่านั น  
Ugur Ozde mir และคณะ (2014) ได้ทาํการออกแบบและสร้างต้นแบบที มีชื อว่า 
TURAC โดยมีจุดประสงคเ์พื อจาํหน่ายเชิงพาณิชยซึ์ งใชม้อเตอร์   ตวัเช่นเดียวกนั แต่สิ งที แตกต่าง
คือ มอเตอร์คู่หลงัวางอยู่ในตาํแหน่งแกนเดียวกนั (Coaxial rotor) และสร้างแรงยกในกรณีขึ น-ลง
และลอยตวันิ งในอากาศเท่านั น โดยใบพดัของคู่หลงัหมุนในทิศทางตรงกนัขา้มเพื อสมดุลแรงบิด 
การพฒันาในรูปแบบนี  มีขอ้ไดเ้ปรียบคือสามารถสร้างอุปกรณ์ครอบมอเตอร์ไว ้เมื อตอ้งการใชง้าน
ในลกัษณะ VTOL จึงเปิดฝาครอบออก หากตอ้งการบินเดินทางจึงปิดฝาครอบไว ้เนื องจากมอเตอร์
คู่หลงัไม่ไดใ้ชง้าน การครอบมอเตอร์จึงเป็นการลดแรงตา้น (Drag) ในระหวา่งบิน 










       
 
รูปที  2.1 อากาศยานไร้นกับิน TURAC (Ugur Ozde mir และคณะ, 2014) 
 
2.1.2  Tilt-Wing  
 Tilt-Wing คือ อากาศยานที สามารถปรับเอนมอเตอร์ไดเ้ช่นเดียวกบั Tilt-rotor แต่สิ ง
ที แตกต่างคือ จะทาํการปรับเอนปีกไปพร้อมๆกับมอเตอร์ เนื องจากมอเตอร์ไดถู้กติดตั  งไวที้ ปีก   
โดย Kaan Taha ONER และคณะ (2012) ไดเ้สนอแบบจาํลองทางคณิตศาสตร์รวมถึงตวัควบคุม
ของ Tilt-wing แบบ   มอเตอร์ จากการสืบคน้พบว่า การสร้างอากาศยานแบบ Tilt-wing ไม่ค่อย
เป็นที นิยมเท่าที ควรเมื อเทียบกับจาํนวนงานวิจัยของ Tilt-rotor เนื องจาก หากพิจาณาในกรณี
ลอยตวันิ งในอากาศพบว่า ปีกของอากาศยานชนิดนี  มีการวางตวัในแนวตั งฉากกบัทิศทางของลม มี










2.1.3  Dual-System  
 Dual-System คือ อากาศยานที มีการวางตวัของมอเตอร์   ลกัษณะ คือ การวางตวัตั ง
ฉากกบัผิวโลกเพื อสร้างแรงยกในขณะบินขึ นลงทางดิ งและการวางตวัของมอเตอร์ขนานกบัผิวโลก
เพื อสร้างแรงขบัในขณะบินเดินทาง โดยมอเตอร์ทุกตวัไม่สามารถปรับเอนได ้บริษทั Arcturus 
UAV (2015) ไดท้าํการออกแบบสร้างอากาศยานแบบ Dual-System ชื อวา่ Arcturus JUMP เพื อ           
จาํหน่ายเชิงพาณิชยซึ์  งเหมาะกบัภารกิจสํารวจหรือลาดตระเวณ โดยมีมอเตอร์   ตวัสําหรับขึ นลง
ทางดิ งและเครื องยนต ์  ตวัสาํหรับบินเดินทาง เช่นเดียวกนักลุ่มบริษทั Airbus (2015) ไดมี้การผลิต
อากาศยานชนิดนี โดยมีชื อวา่ Quadcruiser โดยมีความแตกต่างคือใชม้อเตอร์ทุกตวัเพื อขบัเคลื อน 
 
   
 
รูปที  2.3 อากาศยานไร้นกับิน Arcturus JUMP (arcturus-uav, 2016)  
 
จึงสรุปไดว้่า อากาศชนิดนี  มีขอ้ไดเ้ปรียบคือ ระบบทางกลไม่มีความซบัซอ้น รวมถึงระบบ
ควบคุมอากาศยานทั งแบบปีกตรึงและแบบขึ นลงทางดิ งนั นสามารถแยกจากกนัได ้ส่งผลใหมี้ความ













คือนํ  าหนักเปล่า ซึ  งมีความแตกต่างกนัตามภารกิจ วสัดุที ใช้สร้างและอุปกรณ์ที ติดตั งภายในลาํ     
จากการสืบคน้พบว่ามี   วิธีหลกัที จะสามารถประมาณค่านํ าหนกัเปล่าได ้คือ ประมาณดว้ยผลรวม
นํ  าหนักของระบบต่างๆในอากาศยานและการใช้สูตรเชิงประจักษ์ (Empirical method) โดยมี   
ผูน้ําเสนอวิธีที  นิยมอย่างแพร่หลาย ได้แก่ Raymer (2006), Roskam (1997) ซึ  งถูกตีพิมพ์ใน
รูปแบบของหนงัสือ จึงมีผูนิ้ยมนาํมาเป็นบรรทดัฐานในการออกแบบอากาศยาน 
Engin Senelt (2010) ไดน้าํวิธีของ Raymer (2006) มาใชก้บัอากาศยานไร้นกับินที ใชง้กบั
ภารกิจลาดตระเวณซึ  งมี MTOW เท่ากบั    กิโลกรัม ซึ งเป็นวิธีการใชสู้ตรเชิงประจกัษแ์ละเหมาะ
กบัอากาศยานประเภททั วไป (General aviation) อากาศยานขนส่ง (Transport aircraft) หรือ
อากาศยานไร้นกับินที มีนํ าหนกัมาก ดว้ยเหตุนี   วิธีดงักล่าวจึงไม่เหมาะสมที จะประยุกตใ์ชก้บัอากาศ
ยานไร้คนขบัขนาดเล็ก (MUAV) เนื องจากอากาศยานชนิดนี  ไม่ไดถู้กสํารวจและเก็บขอ้มูลเพื อ
ส ร้ างสูตร เ ชิงประ จักษ์   ด้ว ย จุด ด้อ ยดังกล่ าว  H.C.M. Veerman B.Sc. (2 01 2 ) ไ ด้ เสนอ
ความสมัพนัธ์ที เรียกว่า Weight Estimation Relationships หรือ WERs ซึ  งใชก้ารเก็บขอ้มูลทาง
สถิติของอากาศยานไร้นักบินและนํามาสร้างสมการ ส่งผลให้เกิดความแม่นยาํที สูงกว่าวิธีของ 





อากาศยานไร้นักบินจึงเป็นสิ งสําคญั อีกทั งเพื อความสะดวกในการจดัหาและเรียนรู้ ชุดควบคุม     
การบินประกอบไปดว้ยบอร์ดควบคุมและโปรแกรมควบคุม โดยบอร์ดควบคุมที ถูกใช้งานอย่าง
แพร่หลายคือ Pixhawk และ APM2.6 อธิบายรายละเอียดดงันี   
Pixhawk ถูกพฒันาขึ นโดย Lorenz Meier จากมหาวิทยาลยั ETH Zurich (Swiss Federal 
Institute of Technology in Zurich) ในปี      โดยเป็นบอร์ดที ประกอบ Flight management 
unit และ Inout/Output โดยมีสิ งอาํนวยความสะดวกทางการบินครบครัน อาทิ เซนเซอร์ตรวจวดั
ท่าทางการบิน เซนเซอร์ตรวจวดัความสูง ระบบติดต่อสื อสารระหว่างอากาศยานและภาคพื น อีกทั ง
สามารถติดตั ง GPS สําหรับระบุตาํแหน่ง ติดตั ง Optical flow สําหรับเพิ มความแม่นยาํในการ
รักษาตาํแหน่งเมื อทาํการบินในอาคาร 
APM ห รือ  ArduPilot Mega รุ่ น ล่า สุด คือ  APM2.6 เ ป็นบอ ร์ด ที  ทํา งา นในลัก ษ ณ ะ





อากาศยานไร้นักบิน ความแตกต่างที  เด่นชัดคือ มีช่องสําหรับเชื อมต่ออุปกรณ์ภายนอกที ไม่
หลากหลายเท่ากบั Pixhawk ไม่มีหน่วยความจาํภายนอกจึงมีขีดจาํกดัในการบนัทึกขอ้มูลขณะบิน 








รูปที  2.5 บอร์ดควบคุม APM2.6 (Ardupilot, 2016) 
 
โปรแกรมควบคุมหรือ Firmware ถูกพฒันาขึ นและเผยแพร่ให้บุคคลทั วไปได้ใช้งาน
เรียกว่า Open source ซึ  งมีการสงวนลิขสิทธ์ให้บุคคลใดๆสามารถทาํซํ  า เผยแพร่หรือดดัแปลง
ซอฟต์แวร์นั นได้อย่างถูกต้องตามกฎหมายและโดยเสรีซึ  งถูกเรียกว่า General Public License 
(GPL, 2007) โปรแกรมควบคุมที สามารถใชก้บัอากาศยานแบบปีกตรึงและปีกหมุนหลกัๆปรากฏ





อากาศยานไร้นักบิน โดย APM ประกอบไปด้วยเฟริมแวร์หลากหลายรูปแบบ ซึ  งสามารถ
ประยุกต์ใช้กบังานวิจัยนี  ไดคื้อ ArduPilot เวอร์ชั น  . .  ขึ นไป จากการสืบคน้พบว่ามีผูใ้ช้งาน 
ArduPilot มากกว่า PX4 ส่งผลให้มีเอกสารสําหรับศึกษาและทาํความเขา้ใจที มากกว่า แม ้PX4   
จะมีเอกสารดา้นการใชง้านออกมานอ้ยกว่า แต่จุดเด่นของ PX4 คือ มีผูพ้ฒันาแอพพลิเคชั น/โมดูล
ขึ นมาใชง้านร่วมกบั Sensor อื นๆและประยุกตใ์ชง้านที มากกวา่  
ปัจจุบนัเฟริมแวร์ ArduPilot เวอร์ชั น  . .  ขึ นไป ไม่สามารถทาํงานบนบอร์ด APM2.6 
ไดอี้กต่อไป เนื องจากไม่มีหน่วยความจาํและความเร็วในการประมวลผลที เพียงพอ ทาํใหต้อ้งเปลี ยน
มาใช้บอร์ด Pixhawk ซึ  งมีหน่วยความจาํและความเร็วที มากกว่าแทน โดยสามารถแสดงตาราง
เปรียบเทียบคุณสมบติัไดด้งันี  
สําหรับ Pixhawk จะมี Sensor อีก   ชุดคือ ST Micro L3GD20H 16-bit gyroscope 
และ ST Micro LSM303D 14-bit accelerometer / magnetometer 
 
ตารางที  2.1 การเปรียบเทียบคุณสมบติัระหวา่งบอร์ด (PX4 Autopilot, 2016 และ   
         ATmega2560, 2016) 
Properties/Products Pixhawk APM 2.6 
Microprocessor 
32 bit STM32F427 Cortex 
M4F 168 MHz 
8 bit ATmega2560 16 MHz 
failsafe co-processor 32 bit STM32F103 - 
Flash memory 2 MB 256 KB 
RAM/SRAM 256 KB 8KB 
Accelerometer/Gyroscope MPU-6000 MPU-6050 
3D Magnetometer LSM303D HMC5883L 
Barometric pressure MS5611 MS5611 
 
 นอกจากนี  ย ังมีโปรแกรมที ใช้ติดต่อกับบอร์ดควบคุมที  ติดตั  งกับคอมพิวเตอร์ซึ  งต้อง
เหมาะสมกบั Firmware โดย Qgroundcontrol (2016) เป็นโปรแกรมที เหมาะสมกบัการติดต่อกบั 
PX4 ซึ  งหากเลือกโปรแกรมติดต่อไม่เหมาะสมจะทาํให้ระบบทาํงานไม่สมบูรณ์ หากตอ้งการใช้












ขนาดเดียวกนั เพื อศึกษาแนวคิดในการออกแบบ คุณลกัษณะที เหมาะสมกบัภารกิจ เปรียบเทียบขอ้ดี 
ขอ้เสีย ทาํให้ผูอ้อกแบบสามารถกาํหนดทิศทางไดข้องอากาศยานที กาํลงัจะถูกออกแบบใหม่ขึ นดี
ยิ งขึ น Ahmet Caner Kahvecioglu (2014) ไดร้วบรวมขอ้มลูที สาํคญัของอากาศยาน       ขนาดเลก็ 
สามารถแสดงไดด้งัตารางต่อไปนี   
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DJI S1000 107.91 18.63 0.56 0.26 15 15 
Altura 
ATX8 
61.80 24.52 0.51 0.37 16.6 19 
DJI S900 80.44 18.63 0.55 0.23 12 18 
DJI S800 
evo 
68.67 18.63 0.52 0.21 15 20 
Altura 
ATX4 
51.99 9.81 0.41 0.66 16.6 35 
DJI F550 22.56 2.25 0.51 0.35 5.4 13 
HighOne 
Quad 
76.51 12.75 0.58 0.34 16 16 
Tarot t810 66.70 14.71 0.51 0.36 11.6 14 
E1100-V2 83.38 13.73 0.65 0.22 12 11 
Aibot-X6 65.23 19.62 0.51 0.23 10 12 
 
สําหรับอากาศยานไร้นักบินที มีจุดประสงคใ์นการสร้างสําหรับขนส่งอุปกรณ์ทางการแพทย ์
ปัจจุบนัพบเห็นได ้  ลกัษณะคือ  . แบบหลายใบพดั  . แบบผสม ดว้ยจุดเด่นของอากาศยานหลาย
ใบพดัคือขึ นลงทางดิ งไดโ้ดยไม่อาศยัทางวิ ง ทาํใหรู้ปแบบของอากาศยานสาํหรับภารกิจนี  เป็นแบบ
หลายใบพดัและแบบผสม  
บริษทั DHL (2016) ซึ  งเป็นบริษทัที ให้บริการขนส่งสินคา้ไดพ้ฒันาอากาศยานหลายใบพัด
ขึ นมา (รูปที  .   (ซา้ย)) ปัจจุบนัไดท้าํการทดสอบไปแลว้คือเดินทางจากหมู่เกาะห่างไกลแห่งหนึ  ง
ของประเทศเยอรมนัไปที ทะเลเหนือโดยมีระยะทางรวม    กิโลเมตแต่ไม่ปรากฏรายละเอียดเรื  อง
ความเร็วเดินทางและนํ าหนกับรรทุกแต่อยา่งใด 
บริษัท Google (2016) ได้ทําการพัฒนาอากาศยานแบบผสม Tailsitter แบบ   ใบพัด          
(รูปที  .   (ขวา)) ในโครงการ Project Wing โดยมีจุดมุ่งหมายเพื อส่งความช่วยเหลือ อาทิ นํ าและ
ยาสู่พื นที ไดรั้บภยัพิบติั ปัจจุบนักาํลงัถูกทดสอบที รัฐควีนแลนด ์ประเทศออสเตรเลีย 
Alec moment (2016) แห่งมหาวิทยาลยัเทคโนโลยีเดลฟท ์ประเทศเนเธอแลนด์ ไดท้าํการ
ออกแบบและสร้างต้นแบบอากาศยานสําหรับขนส่งเครื  องฟื  นคืนคลื นหัวใจ (Automated 
External Defibrillator, AED) สาํหรับผูป่้วยฉุกเฉิน (รูปที  .   (ซา้ย)) อย่างไรก็ตาม อากาศยาน





บริษทั Vayu (2016) ไดท้าํการออกแบบและสร้างตน้แบบอากาศยานแบบผสมระหว่างแบบ
ปีกตรึงและแบบ   ใบพดัขึ นมาเพื อขนส่งอุปกรณ์ทางการแพทย ์(รูปที  .   (ขวา)) โดยถูกแบบให้
สามารถบรรทุกสัมภาระได ้ .  กิโลกรัม มีความเร็วเดินทาง    กิโลเมตรต่อชั วโมง ซึ  งช้ากว่า   
อากาศยานที จะออกแบบในวิทยานิพนธ์นี  ซึ  งคือมากกวา่    กิโลเมตรต่อชั วโมง เนื องดว้ยอากาศยาน
ดงักล่าวไม่จาํเป็นตอ้งบินเร็วมากนกั ทาํใหใ้ชพ้ลงังานลดลงจึงเพิ มนํ าหนกับรรทุกไดม้ากขึ น  
 
   
(ก) (ข) 
 





รูปที  2.8 อากาศยานไร้นกับิน Delft (ก) และ Vayu (ข) 
 
2.5 แพนอากาศ 
แพนอากาศคือภาคตดัปีกหรือรูปร่างใน   มิติ มีรูปร่างต่างกนัตามวตัถุประสงคก์ารใชง้าน โดย
รูปร่างที  ต่างกันส่งผลให้มีแรงยก แรงต้านและโมเมนต์ต่างกันด้วย สําหรับแพนอากาศ                           
มีส่วนประกอบที สาํคญัดงัรูปที   .  
Camber ของแพนอากาศส่งผลต่อลกัษณะการกระจายตวัของความดนับนแพนอากาศ นาํมาสู่








การกระจายตวัของแรงดนัจะเปลี ยนไปเมื อมุมปะทะต่างกนั ดงันั น ศูนยก์ลางความดนั (Center 
of pressure, Cp) จึงเปลี ยนไปดว้ย โดยจะเขา้ใกล ้leading edge เมื อมุมปะทะสูงและถอยห่างเมื อ
มุมปะทะตํ าลง Aerodynamic center คือจุดที โมเมนต์ไม่มีการเปลี ยนแปลงตามมุมปะทะซึ  งเป็น
จุดที สาํคญัในการพิจารณาเสถียรภาพของอากาศยาน อย่างไรก็ตามพบว่า ช่วงที โมเมนตค์งที จะมี
















รูปที  2.11 สมัประสิทธิ  แรงยกโมเมนต ์แพนอากาศ Clark-Y (Michael S. Selig และคณะ, 1997) 
 
2.6 แพนอากาศสําหรับอากาศยานไร้หาง (ปีกบนิ) 
ชุดพวงหางของอากาศยานถูกสร้างขึ นเพื อสมดุล Pitching moment เนื องดว้ยแพนอากาศมี
โมเมนต์เป็นลบ แต่มีอากาศยานอีกประเภทสามารถบินไดโ้ดยปราศจากหาง เรียกว่า Tailless หรือ 
Flying wing  (ปีกบิน) ดว้ยเหตุนี   อากาศยานจะตอ้งสมดุลโมเมนตด์ว้ยปีกตนเองใหไ้ด ้แพนอากาศ
จึงตอ้งมีโมเมนต์เป็นลบน้อยๆหรือบวก ดว้ยรูปร่างที  trailing edge มีการกระดกขึ นต่างจากแพน
อากาศทั วไป แพนอากาศนี  จึงถูกเรียกวา่ Reflex airfoil 
สืบเนื องจากตาํแหน่งของ Maximum camber ส่งผลต่อโมเมนต์ รูปที   .   แสดงให้เห็นว่า
หากตําแหน่งของ Maximum camber ย้ายไปด้าน Leading edge มากขึ  นจะส่งให้ Pitching 
moment ของแพนอากาศเป็นบวกมากขึ น อย่างไรก็ตาม การทาํเช่นนี  เป็นการลดความดนัที ส่วน
หน้าของแพนอากาศมากขึ  นและส่งผลให้เพิ มโอกาสการเกิดการแยกการไหลมากขึ  น การเพิ ม 
Pitching moment ให้เป็นบวกสามารถทาํไดอี้กวิธีหนึ งคือการเพิ ม Reflex ให้มากขึ น ซึ งเป็นการ
เพิ มความดนัที บริเวณทา้ยแพนอากาศใหสู้งขึ น โมเมนตบ์วกจึงสูงขึ น (เสมือนหางหนกัขึ น) ผลเสีย
ที ตามมาคือทาํให้แรงยกลดลง แรงยกจะถูกเพิ มใหสู้งขึ นไดโ้ดยการเพิ มขนาดของ Camber แต่ก็ทาํ
ให้โมเมนต์เป็นบวกน้อยลง จะเห็นไดว้่า การออกแบบแพนอากาศ Reflex นั นมีความยากและ












ส่งผลต่อคุณลักษณะของปีกประกอบไปด้วยพารามิ เตอร์คือ Aspect ratio, Taper ratio,         
Sweep angle , Twist angle  ซึ  งจะกล่าวถึงต่อไป  
 
2.7.1       Aspect Ratio 
Aspect Ratio สาํหรับปีกแบบ Rectangular ถูกนิยามโดยสัดส่วนระหว่าง Wing 
span (b) และ Mean Aerodynamic Chord (MAC) ดงัสมการที   .  อย่างไรก็ตาม หากรูปทรง




AR มีความสําคัญมากในการสร้างปีกทั  งในแง่ของสมรรถนะ ราคาและการผลิต 




















ทิศทางการไหลของอากาศในบริเวณนี ตามทิศของเดิมมากขึ น สามารถอธิบายใหช้ดัเจนไดด้งันี   
 จากรูปที   .   เมื อพิจารณาเป็นสามมิติพบว่า มุมระหว่าง Local velocity และ 
Local geometric twist ซึ  งเ รียกว่า Effective angle of attack (αeff) มีค่าน้อยว่า  Geometric 
angle of attack (α) ส่งผลใหแ้พนอากาศที ตาํแหน่งนี  สร้างแรงยกไดน้้อยกว่าที ควรจะเป็น (แรงยก
ตั งฉากกบัเวกเตอร์ความเร็ว) โดยมุมที เหนี ยวนาํให้แรงยกนอ้ยลงเรียกวา่ Induced angle of attack 
(αi) ซึ  ง เกิดจากทิศของเวกเตอร์ลัพธ์ระหว่าง  Free stream velocity (V∞) และ Downward 





เมื อสมมติให ้αi เป็นมุมเลก็ๆในหน่วยเรเดียน 
 
 
เมื อ CL คือสัมประสิทธิ  แรงยกในสามมิติ CDi คือสัมประสิทธิ  แรงตา้น e คือ Span 
efficiency factor ผลกระทบของการพิจารณาของสามมิติยงัส่งผลต่อความชนัแรงยก (Lift slope, 
a0) สามารถแสดงสมการไดด้งันี   
 
     
เมื อ a คือความชนัแรงยกในสามมิติ (deg-1) โดย  a < a0 ซึ งหมายความว่า ที มมุปะทะ






































 การเพิ ม AR จะส่งผลให ้Induced angle of attack ลดลง Induced drag เพิ มขึ น             
Lift slope เพิ มขึ น อย่างไรก็ตาม การเพิ ม AR เมื อพื นที ปีกเท่าเดิมจะทาํให้ปีกยาวขึ น หมายถึงตอ้ง
มีโครงสร้างที แข็งแรงขึ น นํ  าหนักมากขึ น ราคาจึงเพิ มตามไปดว้ย อีกทั งปีกที ยาวทาํให้โมเมนต์















รูปที  2.15 การเปลี ยนแปลงของ Lift slope เมื อ AR ต่างกนั  (Mohammad Sadraey, 2013) 
 
2.7.2  Taper ratio 
Taper Ratio เป็นสัดส่วนระหว่าง tip chord ต่อ root chord โดยมีค่าทั งแต่   ถึง   
การทํา  Taper ช่วยให้การกระจายตัวขอ งแร งยก เข้า ใกล้อุด มคติมากขึ  น  (Elliptical lift 
distribution) เนื องจากมี Induced drag นอ้ยที สุด อีกทั งมีการเกิด stall ที ปลายปีกชา้กว่าโคนปีก 
ทาํใหป้ลอดภยักว่าในการควบคุมอากาศยาน การที ปลายปีกมีขนาดเล็กกว่าจึงเป็นการลด Induced 
downwash angle (ที มมุปะทะเท่ากนัไดแ้รงยกมากกวา่) ผลสืบเนื องจากกการมี Taper คือนํ าหนกั
ปีกลดลง ไม่จาํเป็นตอ้งเสริมโครงสร้างที ปลายปีกมาก อีกทั งเมื อมี Taper จะทาํให้ Leading edge 
มี Sweep angle มากขึ น ซึ งเป็นการเพิ ม Lateral static stability   
 
 
2.7.3  Sweep angle 
มุมปีกลู่หลงั (Sweep angle) ถูกนิยามไดห้ลายรูปแบบเช่น Leading sweep, Half 
chord sweep, Quarter chord sweep สําหรับอากาศยานความเร็วตํ า Sweep angle ไม่ได้ช่วย













ปี ก บิน ที  ไ ม่ มี ชุ ด ห า ง  ผ ล ที  ต า มมา คื อ ทํา ใ ห้ มี  Static lateral stability ม าก ขึ  น แ ล ะ มี จุ ด 
Aerodynamic center เปลี ยนแปลงตามมมุลู่หลงั (จุด CG จึงเปลี ยนดว้ย) ตวัอยา่งดงัรูปที   .   
อย่างไรก็ตาม ปีกลู่หลงัมีขอ้เสียคือสัมประสิทธิ  แรงยกที ปลายปีกสูงกว่าโคนปีกซึ  ง
จะทาํให้เกิด Wingtip stall สามารถปรับปรุงดว้ยการบิดมุมปลายปีกลง (Wash-out) ส่งผลใหเ้กิด 
Elliptical lift distribution ลดภาระกรรมที ปลายปีกลง 
Wash-out นอกจากจะช่วยให้ปีกมีประสิทธิภาพดีขึ นแลว้ยงัช่วยในเรื องการสมดุล
โมเมนตร์อบจุดศูนยถ่์วงไดอี้กดว้ย เนื องจากปีกบินไม่มีหาง หากไม่ตอ้งการทริม Elevon ช่วยมาก
นักในขณะบินที ความเร็วออกแบบ การทํา Wash-out ที มากพอจะทาํให้เกิดแรงยกที  เป็นลบ 
(ทิศทางลง) ส่งผลให้แรงยกรวมของปีกลดลง อย่างไรก็ตาม แรงยกที ศูนยเ์สียไปไม่ไดเ้ป็นส่วนที 
สําคัญมากเนื องจากเป็นส่วนที มกัจะใช้ไม่ได้เพราะจะเกิดการ Stall เสียก่อน หากออกแบบให้































รูปที  2.21 การกระจายตวัของแรงยกของปีกทั ง   แบบ (Desktop Aeronautics, 2007) 
 
2.8 แรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ 
แรงตา้นของอากาศยานไร้นักบินหรืออากาศยานความเร็วตํ าจะประกอบไปดว้ย Parasite drag 









2.8.1  แรงต้าน Parasite  
John D. Anderson (2010) กล่าวว่า Parasite drag ประกอบไปดว้ยส่วนที เกิดขึ น
เมื อแรงยกเท่ากบัศูนย ์(Zero-lift drag) และส่วนที เปลี ยนแปลงตามมุมปะทะ (Drag due to lift) 
(การเปลี ยนแปลงมุมปะทะส่งผลใหแ้รงยกเปลี ยนไปดว้ย) แรงตา้นชนิดนี  มีผลมาจากความหนืดของ
อากาศ ซึ  งประกอบไปด้วย Skin friction drag, Pressure drag, interference drag ซึ  ง Skin 
friction drag เกิดจากความเคน้เฉือนระหว่างของไหลกบัผิววตัถุขึ นอยู่กบัความราบเรียบของผิว
ดว้ย Pressure drag เกิดจากความแตกต่างระหว่างความดนัดา้นหน้าและดา้นหลงัของวตัถุ ทั งนี 
รูปร่างของวตัถุส่งผลโดยตรงต่อแรงตา้นชนิดนี   Interference drag เกิดจากการแทรกสอดระหว่าง




2.8.2  แรงต้าน Zero-lift 
Raymer (2006) ไ ด้ เ ส นอ วิ ธี กา ร คํา น วณ  Zero-lift drag โ ด ย วธีิ ที  เ รี ย ก ว่ า 
Component buildup ดงัสมการที   .  
 
 
ทุกๆชิ นส่วนถูกสมมติใหเ้ป็นแผ่นราบ (Flat plate) แมว้า่ในความเป็นจริงจะไม่เป็น
เช่นนี กต็าม ดงันั น Cf จึงใชแ้ทน Skin friction เพื อที จะชดเชยแรงตา้นที หายไปเนื องจากการสมมติ       
ให้เป็นแผ่นราบเรียบ Form factor, FF จึงถูกใช้เพื อพิจารณาผลของ Super-velocity และ 
Pressure drag อีกทั งได้มีการพิจารณา Interference factor, Q อีกด้วย Wetted area, Swet คือ
พื นที ของวตัถุที สัมผสักบัการไหลของอากาศ Cd,misc คือ Miscellaneous drag แรงตา้นที เพิ มขึ น
จากอุปกรณ์ภายนอกอากาศยาน อาทิ Flap, un-retracted landing gear เป็นต้น Cd,L&P คือ 
Leakage และ Protuberance drag ซึ  ง Leakage เกิดจากรอยรั วต่างๆภายนอกลาํ อาทิ ช่องเปิด 
รูเจาะ เป็นตน้ และ Protuberance drag คือแรงตา้นที เกิดจากอุปกรณ์เสริมอื นๆ อาทิ ไฟเครื องบิน  


























เนื องจากการไหลที ชั  นชิดผิวส่งผลกระทบต่อ friction drag มากที  สุด จึงต้อง
พิจารณา Cf  แตกต่างกันระหว่างการไฟลแบบราบเรียบ (Laminar flow) และการไหลแบบ
ปั นป่วน (Turbulent flow) ซึ  งมีเลขเรโนลด์เป็นตวัแปรที สาํคญั แสดงดงัสมการต่อไปนี    
 
 
จากการสืบค้นพบว่า Cf  ของการไหลแบบปั นป่วนมีการสร้างแบบจาํลองขึ  นมา
มากกว่า   แบบจาํลองประกอบไปดว้ย Prandtl และ vonKarman (1934) ซึ  งมี   แบบจาํลอง คือ 
สาํหรับเลขเรยโ์นลดต์ํ ากว่า     อยูใ่นช่วงของอากาศยานไร้นกับินขนาดเลก็และระหว่าง     ถึง     
สําหรับอากาศยานที  มีขนาดใหญ่ ทั  งนี  พบว่าแบบจําลองสําหรับเลขเรโนล์ดตํ  ากว่า     นี  มี
แบบจาํลองเดียวกันที ปรากฏในหนังสือของ John D. Anderson, (2012) สมการของ Raymer 







เมื อ Re คือเลขเรย์โนลด์จากการสืบค้นพบว่า Hoerner (1965) ไดมี้การนําเสนอ
กราฟความสัมพนัธ์ระหว่าง Cf และ Re ซึ  งประกอบไปดว้ยเส้น Blasius ที ใชบ้อกความสัมพนัธ์
ในช่วงราบเรียบและเส้น Schoenherr สาํหรับช่วงปั นป่วน ดงันี   
Hoerner (1965) ไดเ้สนอแบบจาํลองของ FF สาํหรับปีกสี เหลี ยมพื นผา้และไม่มีมุม 










































เทอมของ t/c ที เป็นกาํลงัสี   ใชพิ้จารณาผลของ adverse pressure drag ซึ  งจะเพิ มขึ นตามระยะทาง
ตามแนวของคอร์ด Torenbeek (1982) เสนอแบบจําลองในทาํนองเดียวกับ Hoerner (1965)    









Ohad Gur และคณะ (2010) ได้ทําการเ ปรีย บค่าข อง  FF ประกอบไ ปด้วย
แ บบจํา ลองขอ ง Hoerner (1965), Torenbeek (1982) โ ดย  Shevell (1989) แ ละ  Roskam 
(2006) ใช ้x/c=0.3, M= 0,  = 0 ผลปรากฏว่า ที  t/c เท่ากบั  .   ซึ งเป็นค่าทั วไปของแพนอากาศ









































รูปที  2.24 แสดงความสมัพนัธ์ระหวา่ง FF และ t/c (Ohad Gur และคณะ, 2010) 
 
2.8.3  แรงต้าน Induced 
John D. Anderson (2010) กล่าวว่าสําหรับปีก แรงต้านชนิดนี  เป็นสัดส่วนของ
สมัประสิทธิ  แรงยกกาํลงัสองและค่าคง K เกิดขึ นเมื อพิจารณาในสามมิติเท่านั น ซึ  งเกิดจากมุมปะทะ 
ณ ตาํแหน่งใดๆมีแนวโน้มลดลงและแรงยกมีความลาดเอียงไปดา้นหลงัมากขึ นส่งผลให้แรงตา้น
เพิ มขึ  น การที  มุมปะทะที ตําแหน่งใดๆเปลี ยนไป เนื องจากกระแสอากาศไหลวนที ปลายปีก 
(Wingtip vortex) จะเหนี  ยวนําให้กระแสอากาศรอบๆเคลื อนที ลงตามไปด้วย (Downward 
direction) ทั งนี  เกิดจากความไม่เท่ากนัระหว่างความดนัของผิวบนและล่างของปีก ในทางทฤษฏี 
แรงตา้นเหนี ยวนาํจะมีค่าตํ าสุดเมื อแรงยกมีการกระจายตวัแบบวงรี (Elliptical lift distribution) 
เพราะรูปแบบของแรงยกเช่นนี   จะเกิด Downwash ที คงที ตลอดทั งแนว Span แต่ในความเป็นจริง 
แรงยกจะไม่มีการกระจายตวัเช่นนี   จึงจาํเป็นตอ้งเพิ มสัมประสิทธิ  เขา้ไปในสมการเพื อพิจารณา    















2.8.4  แรงต้านรวม (Total Drag) 




แทนสมการ (2.17) `ลงใน (2.16)  
 
 




เมื อ e คือผลรวมระหว่าง Span efficiency factor และ Profile drag due to lift 
factor จากสมการพบว่า หากแรงยกเท่ากบัศูนย์ แรงตา้นรวมจะเท่ากบัแรงตา้น parasite ที แรงยก
เท่ากับศูนย์ ซึ  งคือแรงต้านที ตํ  าที  สุดด้วย (Minimum drag) อย่างไรก็ตาม ในความเป็นจริง       
อากาศยานจะถูกออกแบบให้มีแรงตา้นตํ าที สุดกรณีบินเดินทาง ซึ งแรงยกไม่ไดมี้ค่าเท่ากบัศูนย ์หาก
ทาํการลดมุมปะทะลงให้ตํ ากว่าศูนยจ์นแรงยกเป็นศูนยไ์ปดว้ย แรงตา้นที ไดจ้ะไม่ใช่แรงตา้นที ตํ า
ที สุดเนื องจากผลของแรงตา้น Parasite ที แรงยกเท่ากบัศูนยน์ั นมีค่าสูง (แรงตา้น Induced เท่ากบั
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C คือสัมประสิทธิ  แรงยกและแรงต้านอา้งอิง ซึ  งโดยทั วไปคือ
ตาํแหน่งที อากาศยานบินเดินทาง เพื อความเขา้ใจที มากขึ น สามารถแสดงรูปไดด้งัต่อไปนี   
จากรูปที    2.11 จะเห็นได้ว่า  
iD
C จะมีค่าตํ  าสุดที แรงยกเท่ากับศูนย์ ส่วน 0DC
ประกอบไปดว้ยผลรวมจากปีก ลาํตวัและชุดพวงหางซึ  งจะมีค่าคงที ไม่เปลี ยนแปลงตามแรงยก 
pD
C





รูปที  2.25 แสดงความความสมัพนัธ์ระหวา่งสมัประสิทธิ  แรงยกและแรงตา้น (Dennis Trips, 2010)  
 
2.8.5  แรงต้านจากระบบขึ นลงทางดิ ง 
เนื องดว้ยอากาศยานแบบผสมนี ตอ้งมีการพิจารณาแรงตา้นจากใบพดัที หยุดหมุนดว้ย       
จากการสืบคน้พบว่าไม่มีการหาแรงตา้นนี สาํหรับใบพดัอากาศยานหลายใบพดัทั งการทดสอบจริง
และการใช ้CFD อย่างไรก็ตาม ไดท้าํการทดสอบใบพดั ณ มุมติดตั งต่างๆพิจารณาที ตาํแหน่ง   % 
ของรัศมีใบพดั ใบพดัจะสร้างทั ง Parasite drag และ Induced drag เนื องจากใบพดัมุมปะทะที ทาํ
ใหเ้กิดแรงยกได ้มีค่าตํ าสุดเท่ากบั  .  อีกมีลกัษณะเป็นแพนอากาศดงัแสดงดงัรูปที   .   และสมการ












ทุกๆตาํแหน่ง (รูปที   .  ) ซึ งแตกต่างกบัใบพดัของอากาศยานหลายใบพดัที ในส่วนของโคนใบมี
มุมติดตั งที สูง ดว้ยเหตุนี   อาจทาํใหส้มัประสิทธิ  แรงตา้นของใบพดัที คาดว่าจะใชมี้มากกวา่  
 
   
 
รูปที  2.27 ใบพดั ME-109 (ME-109, 2016) 
 
 





2.9   เสถยีรภาพของอากาศยาน 
แกนของอากาศยานจะพิจารณาที จุดศูนยถ่์วง โดยแบ่งเป็น แกนตามยาว (longitudinal) แกน
ตามขวาง (Lateral) และแกนตั  งฉาก (Vertical or Normal) การหมุนรอบแกนทั ง   คือ Roll, 
Pitch และ Yaw ตามลาํดบั  
 
 
รูปที  2.28 แกนในอากาศยาน 
 
เสถียรถาพของอากาศยานจะแบ่งออกเป็น   ประเภทคือ เสถียรภาพสถิตย ์(Static stability) 
และเสถียรภาพพลวตั (Dynamic stability) โดยทั ง   ประเภทนี  จะประยุกต์ใชก้บัแกนของอากาศ
ยานทั ง   ซึ  ง Static stability คือแนวโน้มของอากาศยานที จะกลบัสู่จุดสมดุลหรือ      จุดทริม 
(Trim) ภายหลงัการถกูรบกวนของลมหรือนกับินเองโดยไม่ไดพิ้จารณาเวลาในการกลบัเขา้สู่จุดนั น 
แตกต่างกบั Dynamic stability ที จะมีเวลาเขา้มาเกี ยวขอ้งอยู่ในรูปความถี และความหน่วง 
Static stability มีความสําคัญอย่างยิ งที จะต้องพิจารณาตั งแต่เริ  มต้นออกแบบอากาศยาน 
โดยเฉพาะอย่างยิ งสําหรับแกนตามยาวหรือการ Pitch เนื องจากมีผลต่อการเพิ มลดความสูงและ
ความเร็ว รูปที   .   แสดงตวัอย่างเสถียรภาพของอากาศยานทั ง   รูปแบบคือ Stable, Unstable 
และ Neutral  
 
2.9.1  เสถียรภาพในแนวแกนยาวของอากาศยาน 
สําหรับ Static longitudinal stability จะถูกนิยามด้วย  Stability margin หรือ 
Stability coefficient ดังสมการที    .   โดยบ่งบอกถึงระยะห่างระหว่าง Neutral point และ
จุดศูนย์ถ่วง พิจารณารูปที   .   ประกอบพบว่า ความชันหมายเลข   คือเมื อ Stability margin        
สูงที สุด (ความชนัเป็นลบ) อากาศยานมีแนวโนม้จะกลบัเขา้สู่จุดสมดุลไดร้วดเร็วที สุด หมายเลข   






อีกและไม่ออกไปทางเสียเสถียรภาพดว้ย หมายเลข   คือเมื อ Stability margin เป็นลบที สุด (ความ























ตําแหน่งของการวางจุดศูนย์ถ่วงไม่ได้วางไว้ที หน้าจุด Neutral point เสมอไป 






รูปที  2.31 ตาํแหน่งการวางจุดศูนยถ์่วงที แตกต่างกนัระหว่างแพนอากาศที มีโมเมนตเ์ป็นลบ (ก) และ 
  โมเมนตเ์ป็นบวก (ข) (Martin Hepperle, 2002) 
 
2.9.2  การทริมอากาศยานแบบปีกบิน 
การปรับทริมอากาศยานมีขึ นเพื อให้อากาศยานสามารถอยู่ในอากาศไดต้ามท่าทาง
การบินที นักบินต้องการ โดยทั วไปในการบินเดินทางนั น นักบินตอ้งการให้อากาศยานบินด้วย
ความเร็วคงที และไม่เสียความสูง ดงันั นโมเมนต์รอบจุดศุนยถ่์วงจึงตอ้งเท่ากบัศูนย ์อย่างไรก็ตาม 
เมื อมีการเปลี ยนความเร็ว อากาศยานตอ้งปรับทริมใหม่ เนื องดว้ยมีแรงและโมเมนต์ที กระทาํต่อ
อากาศยานเปลี ยนไป 
สาํหรับอากาศยานแบบปีกบินนั นไม่มี Horizontal stabilizer ที ช่วยในการสมดุลโมเมนต ์
ดงันั น สมการสมดุลโมเมนตส์ามารถแสดงไดด้งัสมการที   .   และรูปที   .   โดยทั วไปอากาศยาน
แบบปีกบินจะมีการบิดมุมปลายปีกลง (washout) เพื อสมดุลโมเมนต์ในแนวแกน ทาํให้มี static 












รูปที  2.32 การสมดุลโมเมนตส์าํหรับอากาศยานแบบปีกบิน (Dennis Trips, 2010) 
  
2.10  โปรแกรมช่วยในการออกแบบ 
XFLR5 (XFLR, 2013) เป็นโปรแกรมสําหรับการวิเคราะห์การไหลผ่านอากาศยานกรณี
เลขเรโนลด์ตํ า (นอ้ยกวา่   ลา้น)โดยใชว้ิธี 3D Panel Method, Vortex Lattice Method (VLM) 
ซึ  งเป็นการวิเคราะห์แบบไม่มีความหนืด (Invicid) หรือ Potential flowโดยจุดเด่นของวิธีนี  คือ      
มีการคาํนวณที รวดเร็ว ซึ  งเหมาะกบัช่วงการออกแบบเบื องตน้ที ตอ้งปรับเปลี ยนและเปรียบเทียบ
แบบอยู่อย่างบ่อยครั  ง อย่างไรก็ตามความแม่นยาํของโปรแกรมตํ ากว่าการใช้ ANSYS Fluent 
เนื องจากไม่ได้คาํนวณผลจากความหนืดโดยตรง แต่ได้มีการเพิ มความแม่นยาํให้มากขึ  นด้วย
แบบจาํลองที เรียกวา่ Vicious Boundary Layer (Drela, M., and Giles, M.B., 1987)  
โปรแกรม XFLR5 ประกอบไปดว้ย   ส่วนหลกัคือ การวิเคราะห์แพนอากาศดว้ยโปรแกรม 
XFOIL ซึ  งสามารถหาสัมประสิทธิ  แรงยก แรงตา้นและโมเมนต์ไดเ้มื อใส่พิกัดรูปร่างของแพน
อากาศเขา้ไป โดยเป็นการใชท้ฤษฏี Panel method สามารถปรับเปลี ยนเลขเรโนล์ดและมุมปะทะ











รูปที  2.34 ผลการวิเคราะห์ปีกโดยใชท้ฤษฏี Vortex Lattice Mothed (VLM) ดว้ยโปรแกรม XFLR5 
 
2.11  การประมาณนํ าหนักแบตเตอรี  
นํ าหนกัของแบตเตอรี  ขึ นอยู่กบัพลงังานที ตอ้งการโดยพิจารณาตาม Mission profile ทั งใน
ส่วนของอากาศยานปีกตรึงและหลายใบพดั เนื องดว้ยแหล่งพลงังานที จะถูกใชคื้อไฟฟ้า ดงันั น จึงมี
ความจาํเป็นตอ้งสืบคน้วิธีที จะใชป้ระมาณพลงังานที ใชแ้ละนาํไปสู่นํ าหนกัแบตเตอรี  ต่อไป  
Ferit Cakici (2013) กล่าวว่า แบตเตอรี  ลิเทียมพอลิเมอร์ (LiPo) เป็นแบตเตอรี  ที นาํกลบัมา
ชาร์จใหม่ได้ซึ  งโดยทั วไปจะมีการต่อขนาน (P) เพื อเพิ มความจุของกระแสไฟฟ้า และต่อแบบ
อนุกรมเพื อเพิ มแรงดนัไฟฟ้า (S) ตวัอยา่งคือ 3S1P คือแบตเตอรี  ที มีการต่ออนุกรม   เซล       ซึ งแต่
ละเซลจะมีแรงดนัตํ าสุดคือ  .  V และสูงสุดคือ  .   V เพื อป้องกนัเซลเสียหายมกัจะใชง้านเพียงแค่ 
80% ของความจุสูงสุดเท่านั นโดยมีแรงดนัอยู่ที   .   ถึง  .74 V ต่อเซลเมื อทดสอบแบบวงจรเปิด 
การบอกความจุของแบตชนิดนี  จะบอกด้วยหน่วย mAh ซึ  งหมายความว่าถา้มีโหลดต่อเข้ากับ
แบตเตอรี   แบตเตอรี  จะสามารถจ่ายกระแสไดเ้ท่าใดภายใน   ชั วโมง ซึ  งแบตเตอรี  ที สามารถซื อได้
ตามทอ้งตลาดจะมีหน่วยกาํกับการจ่ายไฟฟ้าคือ Continuous Discharge Rating หรือ C ซึ  งคือ
ปริมาณการจ่ายกระแสไฟฟ้าจากแบตเตอรี อย่างปลอดภยัจะมีค่าเป็นจาํนวนเท่าของความจุ ตวัอย่าง
คือ 10C หมายถึง แบตเตอรี  นี สามารถจ่ายกระแสไฟฟ้าสูงสุด    เท่าของความจุ  
จากรูปที   .   พบว่า ช่วงเริ มตน้จะมีการเปลี ยนแปลงแรงดนัไฟฟ้าแบบ Exponential zone 








รูปที  2.35 การเปลี ยนแปลงของแรงดนัไฟฟ้าในเซลของแบตเตอรี  เมื อถูกใชง้าน (Ferit Cakici, 2013) 
 
2.11.1  แบบจําลองทางคณติศาสตร์ของแบตเตอรี  
โดยทั วไปเพื อความสะดวกในการคาํนวณพิสยัเบื องตน้ แรงดนัไฟฟ้าของแบตเตอรี 
จะถูกกําหนดให้ เ ป็นค่าคงที   (H.C.M. Veerman B.Sc., 2012) ซึ  งผิดจากความเป็นจริงที 
แรงดนัไฟฟ้า   จะลดลงเรื อยๆโดยมีความชนัแตกต่างกนัตามอตัราการจ่ายกระแส ดว้ยเหตุนี  จึงตอ้ง
หาสมการเพื ออธิบายการลดลงของแรงดนัไฟฟ้าเมื อความจุลดลง 
Olivier Tremblay และคณะ (2007) ได้เสนอแบบจําลองทางคณิตศาสตร์ซึ  ง
พิจารณาผลของแรงดนัที ลดลงอนัเนื องมาจากความจุของแบตเตอรี และแรงดนัตกคร่อมเนื องจาก
ความตา้นทานภายใน อย่างไรก็ตาม สมการนี ตอ้งการค่าคงที ที ไดจ้ากการทดสอบ ซึ งเป็นค่าจาํเพาะ
ของแบตเตอรี นั นๆ เนื องดว้ยระหว่างกระบวนการออกแบบ ยงัไม่ทราบความจุที แน่ชดั จึงเป็นการ
ยากที จะทดสอบ นอกจากนี ยงัเป็นการทาํนายพฤติกรรมของแรงดนัไฟฟ้าที อตัราการจ่ายกระแสคงที     
ค่าหนึ ง ซึ งในความเป็นจริงมอเตอร์จะตอ้งการกระแสเพิ มขึ นเรื อยๆเมื อแรงดนัไฟฟ้าลดลง 
Dries Verstraete และคณะ (2014) ไดน้าํสมการที ปรากฎในบทความของ Olivier 
Tremblay และคณะ (2007) มาประยุกตใ์ชก้บั Peukert effect ซึ งหากการใชง้านแบตเตอรี   ตั งอยู่
บนสมมติฐานที ว่า LiPo ไม่เกิด Peukert effect ก็ไม่จาํเป็นตอ้งเพิ มสมการนี  เขา้ไป อนัเป็นการเพิ ม
ความซบัซอ้นใหส้มการ  
Lance W. Traub (2011) ได้นํา Peukert effect ไปคํานวณหาพิสัยการบิน โดย 








รักษาความเร็ว Lance W. Traub (2016) จึงได้เสนอความสัมพันธ์ระหว่างกําลังไฟฟ้าของ
แบตเตอรี  ที เปลี ยนไปตามการลดลงของความจุ โดยใชข้อ้มูลการทดสอบอตัราการจ่ายกระแสคงที 
สาํหรับแบตเตอรี ความจุเดียวกนัดงัรูปที   .   และดงัสมการต่อไปนี   
 
 
จากสมการที    .   หมายความว่า ผลคูณของอตัรการจ่ายกระแสยกกาํลัง n และ
แรงดนัไฟฟ้า ณ ปริมาณการจ่ายกระแสแลว้หนึ  ง (D) จะเท่ากบัค่าคงที  โดยบทความนี  ไดเ้สนอว่า 
n=0.05 สาํหรับแบตเตอรี   LiPo ใดๆ ซึ  งผูว้ิจยัสามารถหา n ไดโ้ดยการใชว้ิธี Non-linear Least 
Squares Minimization ซึ  งปรากฏในโปรแกรม MATLAB โดยค่า n=0.05 ไม่เหมาะกับการ




รูปที   .   ผลจากการทดสอบแบตเตอรี ขนาด      mAh เมื อ n=0.05 (Lance W. Traub, 2016) 
 
2.12  กาํลงัขับของอากาศยานปีกหมุน 
เรื องการตอ้งการออกแบบให้อากาศยานสามารถขึ น-ลงทางดิ งได ้ดงันั นระบบขบัดันแบบ
อากาศยานปีกหมุนจะถูกใชใ้นกรณี ลอยตวันิ ง ขึ นทางดิ งและลงทางดิ ง โดยการวิเคราะห์นี   อาศยั
สมการโมเมนตมัการไหลผา่น Actuator disk โดยไม่คิดผลของแรงขบัและแรงบิดของใบพดัดงันี    
 
 )()( DConstDVi







ของอากาศยานปีกหมุนนิยมบอกดว้ย Figure of Merit (FM) โดย Gordon J. Leishman (2006) 
กล่าววา่เป็นสดัส่วนระหว่างกาํลงัที ตอ้งการในการลอยตวัในอากาศในอุดมคติซึ งไม่พิจารณาผลของ
ความหนืดและกาํลงัที ตอ้งการจริงในการลอยตวัในอากาศ โดยยงัพบอีกว่า หากสัมประสิทธิ  แรงขบั
ของใบพดัเพิ มขึ น จะส่งผลให้ FM มีแนวโนม้เพิ มขึ นจนถึงค่าๆหนึ งก็จะเริ มคงที  เนื องจากกาํลงัที 






เมื อ TC คือสัมประสิทธิ  แรงขับและ measPC คือสัมประสิทธิ  กําลังที ใช้จริง pA คือ
พื นที วงกลมของใบพัด ( 3m ) TV คือความความเร็วอากาศยานที ปลายใบพัด ( sm / ) TOW คือ
นํ าหนกัอากาศยาน ( kg ) N คือจาํนวนใบพดั hP คือกาํลงัที ใชใ้นการลอยตวัของอากาศยาน 
 
2.12.2 กรณีขึ นทางดิ ง 
Bo Wang และคณะ (2016) ไดป้รระยกุตใ์ชส้มการที ปรากฎในหนงัสือ Principles 










































































กาํหนดให้ความเร็วไต่ระดบั, CV ค่าคงที ตามผูใ้ช้งาน และแรงขบัในการไต่ระดับ, 
CT  ไดจ้ากผลรวมระหว่างนํ าหนกัของอากาศยานและแรงตา้นที กระทาํต่อพื นผิวอากาศยาน, S โดย           
R. H. Stone (2004) แนะนาํสัดส่วนแรงขบัต่อนํ  าหนักสําหรับอากาศยานปีกหมุน, TK  เท่ากับ 
 .   อยา่งไรกต็าม หากมีการกาํหนดความเร็วไต่ขึ น ใชส้มการที   .   เพื อหากาํลงัที ตอ้งใชไ้ด ้ 
  คือ induced power factor เป็นค่าที ใชพิ้จารณาผลของกาํลงัเพิ มเติมที ไม่ไดถู้กทาํนาย
ดว้ยสมการโมเมนตมัการไหล อาทิ non-uniform flow, tip losses, wake swirl, finite number 
of blades เป็นตน้ ซึ งอากาศยานขนาดใหญ่มีค่าเฉลี ยอยู่ที   .   (Gordon J. Leishman, 2006) 
 
2.12.3 กรณีลงทางดิ ง 
Gordon J. Leishman (2006) กล่าวว่า หากความเร็วในการลงของอากาศยานไม่
มากพอทีจะทาํให้การไหลของอากาศยานผ่านใบพดัไปในทิศทางเดียวแลว้ สมการโมเมนตมัจะไม่
สามารถทาํนายแรงขบัและกาํลงัไดอ้ย่างแม่นยาํ เนื องจากสมมติฐานของการไหลของอากาศผ่าน
พื นที ของใบพดัถูกกาํหนดใหไ้หลไปในทิศทางเดียวกนั หากความเร็วไต่ลง ( DesV ) นอ้ยกวา่สองเท่า
ของความเร็วอากาศที ถูกเหนี ยวนาํให้ไหลผ่านใบพดัในกรณีลอยตวันิ ง ( hV ) (สมการที   .  ) แลว้ 
ความเร็วอากาศที ถูกเหนี ยวนาํใหไ้หลผ่านใบพดัในกรณีไต่ลง ( DesiV , ) สามารถประมาณไดจ้ากผล






































































2.13  ใบพดัคู่ร่วมแกน  
ใบพดัคู่ร่วมแกน หรือ Coaxial rotor เป็นรูปแบบการติดตั งใบพดัชนิดหนึ  งที มีจุดศูนยก์ลาง
ใบพดัตรงกนัในแนวดิ ง โดยใบพดัทั งสองจะหมุนในทิศทางตรงกนัขา้มเพื อสมดุลแรงบิดซึ งกนัและ
กนั Yao Lei และคณะ (2012) กล่าว่า หากเปรียบเทียบที นํ  าหนักและ Disk loading ของใบพัด
เท่ากนั Coaxial rotor จะมีขนาดเลก็กวา่อากาศยานปีกหมนุที ติดตั งใบพดัแบบเดี ยว (Single rotor) 
เนื องจากพฤติการไหลของอากาศยานผ่านใบพดัที แตกต่างกบัการติดตั งแบบ Single rotor จึงมีผู ้
ศึกษาระบบใบพดัชนิด Coaxial rotor ดงัต่อไปนี  
Roman Czyba และคณะ (2015) ไดน้าํเสนอการวิเคราะห์แรงขบัของ Coaxial rotor ทั ง
คํานวณโดยวิธีทางทฤษฏีและปฎิบัติ โดยวิธีทางทฤษฏีได้มีการประยุกต์ใช้สมการที ปรากฏ             
ในหนงัสือของ Gordon J. Leishman (2006) ซึ  งคือสมการโมเมนตมัการไหลผา่นพื นที ของใบพดั
ทั งบนและล่าง จากวิธีทางทฤษฏีพบว่า ใบพดัขนาด   นิ ว แรงขบัที ไดจ้ากการติดตั งแบบ Coaxial 
rotor มีค่าเป็น  .   เท่าของผลรวมแรงขบัใบพดัที ติดตั งแบบ Single rotor สองตวั จากนั นไดท้าํ
การทดสอบจริงที  Duty cycle   เท่ากนัพบว่า แรงขบัที ไดจ้ากการติดตั งแบบ Coaxial rotor มีค่า
นอ้ยกวา่ผลรวมแรงขบัใบพดัที ติดตั งแบบ Single rotor สองตวัจริง ซึ  งแรงขบัที สูญเสียเท่ากบั 20% 
ในทางปฏิบัติหมายความว่า นักบินต้องทําการเพิ ม Duty cycle เพื อชดเชยแรงขับที หายไปนี         
(จากการทดสอบของ Roman Czyba และคณะ, 2015 พบว่าตอ้งเพิ มขึ น Duty cycle อีก  -3 %) 
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 hDesi VxxxxV )655.0718.1372.1125.1(
432
,       เมื อ 







                             (2.35) 





ขนาดของใบพดั มุมติดตั งใบพดั ระยะห่างระหว่างใบพดัตามแนวแกน จึงทาํให้ไม่สามารถสรุป
ปริมาณแรงขบัที หายไปอยา่งแน่นอนได ้
Yao Lei และคณะ (2012) ได้ศึกษาผลกระทบของความห่างตามแนวแกนของ Coaxial 
rotor ต่อแรงขับของระบบพบว่า หากมีระยะห่างที  เหมาะสม จะทาํให้สร้างแรงขับได้มากขึ  น 
นอกจากนี  ยงัพบว่า หากติดตั งห่างมากขึ น จะทาํให้แรงขบัมีแนวโน้มลดลงจนลู่เขา้ค่าคงที ค่าหนึ  ง 
ระยะห่างที เหมาะสมที ไดจ้ากการทดสอบคือ  .   ถึง  .   ของรัศมีใบพดั (ในบทความระยะห่างคือ 




รูปที  2.37 อากาศยานหลายใบพดัระบบขบัดนัแบบใบพดัร่วมแกน (Roman Czyba และคณะ, 2015) 
 
หากพิจารณาในเรื  องของกาํลงั พิจารณาที แรงขบัคงที ค่าหนึ  ง Roman Czyba และคณะ 
(2015) พบว่า Coaxial rotor อาทิ ที แรงขบั  .  kg Coaxial rotor และ Single rotor จะใชก้าํลงั 
   และ   W ตามลาํดับ อย่างไรก็ตามจากการทดสอบของ Yao Lei และคณะ (2012) พบว่า           
ที แรงขับเท่ากัน Coaxial rotor จะใช้กําลังมากกว่า Single rotor   ตัวรวมกันเล็กน้อย อาทิ               







รูปที  2.38 จาํลองการไหลผา่นใบพดัระบบขบัดนัแบบใบพดัร่วมแกน (Yao Lei และคณะ, 2012) 
 
2.14  ระบบขับดนั  
ระบบขบัดนัประกอบไปดว้ย มอเตอร์ ใบพดั ตวัควบคุมรอบอิเล็กทรอนิกส์ เนื องดว้ยไดรั้บ
กําลังมอเตอร์มาจาก Preliminary sizing การคํานวณแรงต้านและนํ  าหนักวิ งขึ  นสูงสุดแล้ว            
สิ งต่อมาคือการเลือกใบพดัที เหมาะสม ซึ  งตอ้งให้แรงขบัเพียงพอต่อทุกช่วงในการบิน อีกทั งตอ้ง
พิจารณาแรงบิดใบพดั ซึ งจะเป็นตวักาํหนดขนาดของมอเตอร์ต่อไป นอกจากตอ้งสามารถขบัใบพดั




แบตเตอรี และส่งไปเป็นกาํลงัขบัเคลื อนอากาศยาน โดยกระบวนการนี  เริ มจากส่งแรงดนัไฟฟ้าเขา้สู่ 
ESC ซึ  งจะมีการสูญเสียเกิดขึ น จึงจาํเป็นตอ้งพิจารณาประสิทธิภาพในส่วนนี   ( p ) จากนั น ไฟฟ้า
จะถกูส่งไปที มอเตอร์ซึ งจะเกิดความสูญเสียเช่นกนัและถูกพิจารณาโดยประสิทธิภาพมอเตอร์ ( m ) 
สุดท้ายคือการส่งกําลังจากมอเตอร์ไปที  ใบพัดโดยความสูญสัยส่วนนี  จะถูกพิจารณาด้วย













เมื อ tot  คือประสิทธิภาพรวมของระบบส่งกาํลงั wP  คือกาํลงัขบัเคลื อนอากาศยาน (W ) 
bP คือกาํลงัไฟฟ้าจากแบตเตอรี   (W ) 
  
2.15  การเลอืกระบบขับดัน  
ในส่วนของระบบขับดัน โปรแกรม eCalc เป็นทางเลือกหนึ  งที  น่าสนใจ เนื  องจาก                   
ในโปรแกรม ผูใ้ช้งานสามารถทาํการเลือกส่วนต่างๆในระบบขับดันซึ  งได้เองซึ  งประกอบด้วย 
แบตเตอรี   ใบพดั ESC มอเตอร์ ไดต้ามผูผ้ลิต ซึ งโปรแกรมไดท้าํงานรวบรวมไวอ้ย่างมากมาย โดยมี
การแบ่งประเภทการคาํนวณทั งในส่วนของอากาศยานปีกตรึงและปีกหมุน ซึ งผลลพัธ์ที ไดคื้อความ
เหมาะสมในการเลือกระบบขับดนั อาทิ กาํลงัไฟฟ้าที ใช้ ประสิทธิภาพมอเตอร์ เวลาในการบิน 
อุณหภูมิมอเตอร์ แรงขบัต่อนํ าหนกั ตวัอย่างโปรแกรมดงันี  
 
2.16  การคํานวณเวลาบนิของมลัตโิรเตอร์   ใบพดัด้วย eCalc 
เนื องจากตอ้งการใหม้ั นใจวา่ อากาศยานแบบผสมนั นเหมาะสมกบัการทาํภารกิจจริงในแง่
ของเวลาและความเร็วที บิน จึงจาํเป็นตอ้งพิจารณาอากาศยานในรูปแบบมลัติโรเตอร์แบบ   ใบพดั 
  dmptot                               (2.37) 
 
 btotw
PP                              (2.38) 
 
 





ซึ  งมีแนวโนม้ที จะทาํภารกิจสาํเร็จไดเ้ช่นกนั โดยการพิจารณานี จะคาํนวณผา่นโปรแกรม eCalc โดย
มีการตั งค่าโปรแกรมดงันี   
นํ าหนกัเปล่า:      กรัม 
นํ าหนกัเครื อง AED:      กรัม 
มอเตอร์และนํ าหนกั:      กรัม  
ESCและนํ  าหนกั: 40A    กรัม  
แบตเตอรี และนํ าหนกั: 6S 20/30C      กรัม 
นํ าหนกัรวมทั งหมด:      กรัม 
ประเภทและใบพดั: คาร์บอนไฟเบอร์ขนาด  x4.5 
 
จากการคาํนวณดว้ย eCalc พบวา่ ความเร็วสูงสุดของอากาศยานเท่ากบั    กิโลเมตรต่อชั วโมง 
ระยะทางเท่ากบั      เมตร(เสน้หมายเลข  เมื อพิจารณาแบบไม่มีแรงตา้น) อย่างไรก็ตาม ที ภารกิจ
ตอ้งการคือความเร็วอย่างนอ้ย    กิโลเมตรต่อชั วโมงและระยะทางที บินมากกว่า       เมตร ดงันั น 









 บทที    
     วิธีดาํเนินงานวิจัย 
 
งานวิจัยนี  จะเริ  มต้นจากการรวบรวมข้อกาํหนดในการออกแบบที สําคัญ จากนั นสร้าง
แผนปฏิบติัภารกิจออกแบบเพื อใชเ้ป็นแนวทางในการทาํการทดสอบและคาํนวณพลงังานที ตอ้งใช ้
จากนั นจึงทาํการออกแบบอากาศยานงานให้สามารถปฏิบติัตามภารกิจได ้เมื อสามารถสรุปผลการ
ออกแบบได้แล้วจึงเริ  มสร้างอากาศยานต้นแบบเพื อทดสอบและยืนยนัการออกแบบ เนื องด้วย  
อากาศยานชนิดนี  เป็นแบบผสม จึงตอ้งทดสอบแบบแยกโหมดการบินก่อน เมื อแต่ละโหมดสมบูรณ์











เนื องดว้ยอากาศยานนี  จะถูกใช้ในกิจการพลเรือน ดงันั นการออกแบบอากาศยาน                  
จะยึดหลกัการสาํคญั   อย่างคือ ความน่าเชื อถือของระบบ (Reliability) ความง่ายในการบาํรุงรักษา 
(Maintainability) ค ว า ม พ ร้ อ ม ใ ช้ ง า น (Availability) แ ล ะ ค ว า ม ส ะ ด ว ก ใ น ก า ร ข น ย้า ย 




รูปที  3.2 ความตอ้งการในการสร้างอากาศยานโดยทั วไป 
 
สิ งที สาํคญัและส่งผลกระทบต่อหลกัการอื นมากที สุดคือ ความน่าเชื อถือของระบบ 
ซึ งส่วนที สาํคญัของระบบคือ เสถียรภาพของอากาศยาน ระบบขบัดนัและซอร์ฟแวร์ควบคุมการบิน           




ลดลง อีกทั งการที ลดระยะเวลาในการซ่อมบาํรุง ส่งผลต่อความพร้อมที จะใช้งานของอากาศยาน 











จุดปล่อยอากาศยาน ความสูงที บินคือ    ถึง     เมตรเพื อลบหลีกอาคาร ความเร็วเดินทางเท่ากบั    
ถึง    กิโลเมตรต่อชั วโมงเพื อให้ถึงเป้าหมายที ระยะ   กิโลเมตรภายใน   นาทีตามนโยบายของ
สถาบนัการแพทยฉุ์กเฉิน ในส่วนพารามิเตอร์ที สาํคญัอื นๆสามารถแสดงไดด้งัตารางที   .  
แผนการปฏิบติัภารกิจถูกกาํหนดขึ นเพื อใช้กาํหนดลกัษณะหรือรูปแบบในการบิน               
ซึ งเป็นการสร้างความเขา้ใจแก่ผูป้ฏิบติังานที เกี ยวขอ้งอีกทั งยงัถูกใชเ้พื อประเมินการใชพ้ลงังานและ
จดัหาปริมาณของพลงังานให้เพียงพอต่อการ ซึ  งแสดงดงัรูปที   .  โดยอากาศยานจะขึ นทางดิ งสู่
ความสูง    เมตรดว้ยความเร็ว   เมตรต่อวินาที จากนั นจะเริ มเปลี ยนโหมดการบินไปเป็นอากาศยาน
ปีกตรึง เมื อเปลี ยนสาํเร็จจะเริ มไต่ระดบัไปที ความสูง     เมตรดว้ยอนัตราการไต่   เมตรต่อวินาที 
เมื อถึงระดบัความสูงนั นจะบินเดินทางไปที เป้าหมาย หากไม่สามารถลงจอดได้จะบินวนรอบ
เป้าหมายภายในเวลา   นาที จึงเริ มเปลี ยนโหมดการบินเพื อลงทางดิ ง โดยอากาศยานสามารถลอยตวั




รูปที  3.3 แผนการทาํภารกิจของอากาศยาน 
 
3.1.3 แนวคิดในการออกแบบ 
แนวคิดในการออกแบบอากาศยานจะเป็นการออกแบบอากาศยานตามความตอ้งการ          
ในการสร้างอากาศยานทั งในส่วนของทั วไปและจาํเพาะต่อภารกิจดงันี   
 อากาศยานประเภทปีกบิน: โดยเป็นอากาศยานที ไม่มีชุดพวงหาง เพื อลดจุด
เคลื อนไหวและลดความยาวลาํตวัลง ส่งผลให้ออกแบบการถอดประกอบไดง่้ายขึ น อีกทั งยงัเพิ ม









 วางมอเตอร์ขึ นลงทางดิ งแบบ Y6: เพื อลดขนาดของอากาศยานให้มีความ
กระทดัรัดอีดทั งยงัเพิ มความน่าเชื อถือให้กบัระบบ ป้องกนัการตกอย่างรุนแรงหากมีมอเตอร์ ที 
ตาํแหน่งหนึ งไม่ทาํงาน 
 สกีสําหรับลงจอด: เนื องดว้ยอากาศยานขึ นลงทางดิ ง จึงไม่จาํเป็นตอ้งมีฐานลอ้ ซึ ง
เป็นการลดนํ าหนกัและลดแรงตา้นลง แมจ้ะมีลอ้ก็อาจไม่ไดช่้วยมากนกั เนื องดว้ยไม่มีทางวิ งขึ นลง
ในระหวา่งปฏิบติัการในเขตเมือง 
 ตําแหน่งวางสัมภาระ: จะถูกติดตั  งไวที้ ใต้ท้องอากาศยานเพื อเพิ มสเถียรภาพ           
ใหก้บัอากาศยานทั งในขณะที กาํลงัขนส่งและส่งสัมภาระเรียบร้อยแลว้ 
 พลังงานไฟฟ้าจากแบตเตอรี : เนื องดว้ยมอเตอร์สามารถควบคุมและดูแลรักษาได้
ง่ายกวา่เครื องยนตล์กูสูบ อีกทั งยงัลดการปล่อยก๊าซพิษจากการสนัดาป จึงเป็นมิตรต่อผูใ้ช ้
 
ตารางที  3.1 พารามิเตอร์ที สาํคญัของอากาศยาน 
โหมดการบิน ตัวย่อ ค่าออกแบบ คาํธิบาย 
หลายใบพดั 
(ขึ นลงทางดิ ง) 
TOV  3 m/s ความเร็วขึ นทางดิ ง 
LDV  2 m/s ความเร็วลงทางดิ ง 
TOH  50 m ความสูงขึ นทางดิ ง 
LDH  30 m ความสูงลงทางดิ ง 
trant  10 s เวลาในการเปลี ยนโหมด 
holdt  2 minutes ลอยตวันิ ง  
ปีกตรึง  
(บินเดินทาง) 
cruiseV  20 m/s ความเร็วเดินทาง 
ROC  5 m/s อตัราการไต่ 
rangeS  5 km พิสยัการบิน 
cruiseH  150 m ความสูงบินเดินทาง 
loitert  5 minutes เวลาบินวน 
 
ความทา้ทายของอากาศยานแบบผสมคือ ประสิทธิภาพดา้นอากาศยานพลศาสตร์ลดลง
เนื องมาจากการติดตั  งระบบขับดันขึ นลงทางดิ ง อีกทั  งยงัเป็นการเพิ มนํ  าหนักในกับอากาศยาน    










รูปที  3.4 แนวคิดในการออกแบบอากาศยาน 
 
3.1.4 การประมาณนํ าหนักอากาศยาน 
นํ  าหนักรวมของอากาศยานสามารถแบ่งไดห้ลกัๆตามสมการที   .  ประกอบดว้ย
นํ าหนกั   ลาํเปล่า นํ  าหนกัสมัภาระ นํ าหนกัแบตเตอรี และนํ าหนกัระบบขึ นลงทางดิ ง เนื องดว้ยไม่มี
ขอ้มูลเกี ยวกบั นํ าหนกัในแต่ละส่วน อีกทั งอากาศยานเป็นอากาศยานชนิดใหม่ จึงไม่มี Empirical 
model โดยตรง ดว้ยเหตุนี   สมการ Weight Estimating Relationships (WERs) ของ H.C.M. 




เมื อ TOW   คือ นํ าหนกัรวม (N) 
eW     คือ นํ าหนกัเปล่าประกอบดว้ยโครงสร้าง อุปกรณ์อิเลก็ทรอนิกส์ (N) 
plW    คือ นํ าหนกัสมัภาระ (N) 
MRW   คือ นํ าหนกัระบบขึ นลงทางดิ งทั งหมด (N) 




 bMRpleTO WWWWW    (3.1) 
  TOWeW
10log911.0155.010 







รูปที  3.5 แผนผงัการคาํนวณนํ าหนกัของอากาศยาน 
 
แบตเตอรี  ที ถูกใช้คือแบตเตอรี  ชนิดลิเทียมพอลิเมอร์ (LiPo) โดยการประมาณ
นํ าหนกัจะทาํโดยการประมาณพลงังานที ตอ้งการสาํหรับทั งภารกิจก่อน จากนั นจึงในสมการที   .            
เสนอโดย Ohad Gur and Aviv Rosen (2009) เพื อหานํ าหนกัของแบตเตอรี  เบื องตน้   
 
 
เมื อ  )(WhCtot    คือ พลงังานไฟฟ้ารวม (Wh) 
  Bm    คือ มวลของแบตเตอรี   (kg) 
 
เบื องต้นจะทาํการพิจารณาแบตเตอรี  แบบ   เซลอนุกรม (4S) ที  มีแรงดันไฟฟ้า 
Nominal เท่ากบั   .  โวลต ์เนื องจากจดัหาไดง่้าย อีกทั งยงัมีขอ้มูลทดสอบแบตเตอรี   ในส่วนของ
ขนาด     ความจุเบื องตน้นั นจะพิจารณาโดยสมการที   .  
 
  














โดยพลงังานที ตอ้งการรวม (ถูกคาํนวณในหัวขอ้ที   . ) หารดว้ยแรงดนัไฟฟ้าของ
แบตเตอรี     เซลอนุกรมและเฟกเตอร์ f  เท่ากบั  .  คือตวัเลขที ใชพ้ิจารณาผลของแรงดนัไฟฟ้าตก




เมื อ bC  คือ ความจุของแบตเตอรี   (Ah) 
 
เนื องดว้ยการใชก้ระแสไฟฟ้าตลอดการบินนั นไม่คงที อนัเนื องมาจากการลดลงของ
แรงดันไฟฟ้าและความจุของแบตเตอรี  ในแต่ละช่วง อีกทั  งระบบไฟฟ้าต้องการกําลังที คงที               
ด้วยเหตุนี   วิธีวิเคราะห์แบบกาํลงัไฟฟ้าคงที  (Constant power method) เสนอโดย Lance W. 
Traub, (2016) จึงถูกใช ้ดงัสมการที  3.5-3.7 อย่างไรก็ตาม เนื องดว้ยวิธีนี ตอ้งการผลการทดสอบ
แบตเตอรี  ซึ  งขึ นอยู่กับขนาดของความจุแบตเตอรี   แต่ในช่วงเริ มต้น ขอ้มูลในส่วนนี  ยงัไม่ปรากฏ 
ดงันั นวิธีวิเคราะห์แบบกาํลงัไฟฟ้าคงที จะถูกใชค้าํนวณรอบที    หลงัจากไดรั้บขนาดแบตเตอรี  แลว้             





เมื อ  jV     คือ แรงดนัไฟฟ้าของแบตเตอรี   (V) 
 DVin   คือ กาํลงัไฟฟ้าของแบตเตอรี จากการทดสอบ (W) 








































    
 (3.6) 





ji    คือ กระแสไฟฟ้า (A) 
D    คือ ความจุของแบตเตอรี  ที ถูกใช ้(Ah) 








ระหว่างแรงตา้นแบบ zero lift และแรงตา้นแบบ induced โดยแรงตา้นแบบ zero lift สามารถทาํ
ไดโ้ดยวิธี Component Build-up เสนอโดย Raymer, (2006) แสดงไดด้งัสมการที  3.9-3.13 เมื อ


















เมื อ   DC  คือ สมัประสิทธิ  แรงตา้นอากาศรวม 
  0DC   คือ สมัประสิทธิ  แรงตา้นอากาศในกรณีไม่มีแรงยก 
LC   คือ สมัประสิทธิ  แรงยก 
e   คือ ประสิทธิภาพของปีก 
AR   คือ Aspect ratio 
  
MRD
C   คือ สัมประสิทธิ  แรงตา้นอากาศของระบบขึ นลงทางดิ ง 
  
trf
C   คือ สมัประสิทธิ  ความฝืดในการไหลแบบปั นป่วน 
 
 พารามิเตอร์ที เกี ยวขอ้งกบั Form factor แสดงดงันี   
 
 
   
 
มอเตอร์สาํหรับอากาศยานปีกตรึงถกูติดตั งที ดา้นหนา้ลาํตวั เพื อเป็นการพิจารณาผล






































































































































 เมื อ   V  คือ ความเร็วที เพิ มขึ นเนื องจากใบพดั 
           V   คือ ความเร็วอากาศยาน 
   prop   คือ ประสิทธิภาพของใบพดั 
 
ตารางที  3.2 Interference factor ของส่วนต่างๆ 
ชื อตวัแปร ค่า 
wingQ  1 
fuselageQ  1.2 
wingletQ  1.04 
 
อากาศยานแบบผสมติดตั งระบบขึ นลงทางดิ งทาํให้เกิดแรงตา้นมากขึ นจากมอเตอร์






C  คือ สัมประสิทธิ  แรงตา้นของใบพดัที หยดุหมุน 
motorD
C  คือ สัมประสิทธิ  แรงตา้นของมอเตอร์ 
 
สัมประสิทธิ  แรงตา้นสําหรับใบพดั   แฉกมีค่าเท่ากับ  .  (Hoerner, 1965) และ
สัมประสิทธิ  แรงต้านสําหรับมอเตอร์กลมกระบอกมีค่าเท่ากับ  .  แรงต้านแบบ Induced ของ
อากาศยานโดยทั วไปจะมีค่ามากกว่าปีกแบบ Elliptical lift distribution ซึ  งค่า Oswald’s span 














































ในกรณีที มุมปะทะเพิ มขึ น จะส่งผลให้ใบพดัของระบบขบัดนัขึ นลงทางดิ งเริ มกินลม     
และหมนุ ก่อใหเ้กิดแรงตา้น Induced ที เพิ มขึ น อย่างไรกต็าม ในช่วงแรกของการออกแบบ ขอ้มูลนี 
จะไม่ปรากฏ อย่างไรก็ตามสามารถลดแรงตา้นนี ไดห้ากตั งสมมติฐานว่าอากาศยานบินที มุมปะทะ
นอ้ยๆและใบพดัของระบบนี  ถูกติดตั งขนาดกบัทิศทางการไหลของกระแสอากาศ ส่งผลใหแ้รงตา้น 






สืบคน้อากาศยานที มีลกัษณะใกลเ้คียงกนัคือ ITU Tailless และ TURAC รวมถึงแพนอากาศที 
เรียกว่า Reflex airfoil สาํหรับปีกบินและแพนอากาศยานสาํหรับ Winglet คือ NACA0009 ดงันี   
 
ตารางที  3.3 พารามิเตอร์ของปีก 
ชื อพารามเิตอร์     Wing  Winglet 
Leading edge swept, degree m  20 35 
Max. thickness to chord ratio ct  0.12 0.09 
Max. thickness position to chord cx  0.25 0.3 
Root chord, m rc  0.5 0.25 
Taper ratio   0.5 0.5 
Aspect ratio AR  5 1 
 
ขนาดของลาํตวัประเมินจากขนาดของเครื อง AED ที มีอยู่และเผื ออุปกรณ์สาํหรับบิน    
ขนาดของมอเตอร์ไดจ้ากขนาดของ Tiger motor MN3510 700 KV 
 


































ตารางที  3.4 พารามิเตอร์ลาํตวัและกล่องสัมภาระ 
ชื อพารามิเตอร์ Fuselage Store 
Length, m *l  0.6 0.3 
Width, m *b  0.3 0.25 
Height, m *h  0.15 0.10 
 
ตารางที  3.5 พารามิเตอร์ของมอเตอร์และใบพดัในการออกแบบเบื องตน้ 
ชื อพารามิเตอร์ ค่า 
Number of rotor N  6 
Propeller diameter propD  15 inch 
Chord at 0.7R RC 7.0  0.038 m 
Motor + Prop weight motorW  0.1 kg/unit 
ESC weight escW  0.03 kg/unit 
Motor length motorl  0.028 m 
Motor diameter motorD  0.042 m 
 
ตารางที  3.6 พารามิเตอร์ที อื นๆที เกี ยวขอ้ง 
ชื อพารามิเตอร์ ค่า 
Reference area refS  0.8 m2 
Maximum lift coefficient max,LC  1 
Air density at sea level SL  1.225 kg/m
3 





ปีกตรึงและหลายใบพดั โดยกาํลงัในการบินสามารถคาํนวณไดด้งัสมการที  3.20-3.22 
 







เมื อ  FWP   คือ กาํลงัขบัของอากาศยาน 
T      คือ แรงขบัของอากาศยาน 
minD
V  คือ ความเร็วที แรงตา้นนอ้ยที สุด 
minP
V  คือ ความเร็วที ใชก้าํลงัขบันอ้ยที สุด 
 
กําลังของระบบขึ  นลงทางดิ งสามารถประเมินได้จากรูปแบบการบิน   แบบคือ                     











































































































































เมื อ TOP  คือ กาํลงัขบัในการขึ นทางดิ ง (W) 
TOT   คือ แรงขบัในการขึ นทางดิ ง (N) 
propA   คือ พื นที ของใบพดัโดยพิจารณาแบบจาน (m2) 
HP   คือ กาํลงัขบัในการลอยตวันิ ง (W) 
HV   คือ ความเร็วเหนี ยวนาํของใบพดัในขณะลอยตวันิ ง (m/s) 
iV   คือ ความเร็วเหนี ยวนาํของใบพดัในขณะลงทางดิ ง (m/s) 
LDT   คือ แรงขบัในการลงทางดิ ง (N) 
axialD
C 0   คือ สมัประสิทธิ  แรงตา้นในการขึ นลงทางดิ ง  




หน่วย Wh โดยพิจารณาการสูญเสียในอุปกรณ์ต่างๆในรูปของประสิทธิภาพรวมของระบบขบัดนั        












































































ต่างๆที ไดร้วบรวมอภิปรายไวใ้นบทที    ปริทศันว์รรณกรรม แสดงไดด้งัตารางที  3.7 
 
3.1.8 จุดออกแบบของอากาศยาน 



















































 ,   (3.34) 
 
 





รูปร่างปีกขนาดของมอเตอร์และใบพดัต่อไป โดยจะพิจารณาจากกราฟระหว่าง power loading 
(W/P) ในแกนตั งและ wing loading (W/S) ในแกนนอนดงัต่อไปนี   (Veerman B.Sc., 2012) 
 
ตารางที  3.7 ประสิทธิภาพของระบบขบัดนั 
ประสิทธิภาพ ค่า 
Propeller prop  0.70 
Motor motor  0.8 
ESC esc  0.9 
VTOL prop FM  0.65 
Coaxial rotor coaxial  0.9 
Fixed wing total FWtot ,  0.50 




                  
Cruise back (maximum range): 
 
    
Rate of climb:  
 









































































ในการบิน โดยเฉพาะอย่างยิ ง ปริมาณพลงังานที ใชใ้นการบิน 
โดยเริ  มต้นจากการเลือกแพนอากาศ (Airfoil selection) จากแหล่งข้อมูล (UIUC,     )        
ซึ  งเป็นการพิจารณาแบบสองมิติ โดยสิ งที ตอ้งการเปรียบเทียบคือ สัมประสิทธิ  แรงยก แรงตา้นและ
โมเมนต์ รวมถึงความยากง่ายในการขึ  นรูป อีกหนึ  งตัวแปรที สําคัญคือ สัมประสิทธิ  แรงยก                
ต่อแรงตา้นเพราะเป็นตวัแปรที ส่งผลต่อพิสัย (Range) โปรแกรมช่วยในการวิเคราะห์คือ XFLR5 
ซึ  งเรียกใชโ้คด้ของโปรแกรม XFOIL  
เมื อทราบแพนอากาศที  เหมาะสมแล้ว จากนั นจึงออกแบบรูปร่างปีก (Wing geometry 
design) ซึ  งตอ้งคาํนึงถึงแนวคิดและความตอ้งการในการออกแบบ เมื อไดรู้ปร่างแลว้จึงวิเคราะห์ 
แรงยก แรงต้านทั  ง Parasite drag และ Induced drag ของปีกด้วยโปรแกรม XFLR5 เช่นกัน     
การวิเคราะห์เสถียรภาพ (Stability analysis) ถูกพิจารณาเพื อหามุมปะทะที ทาํให้โมเมนต์รอบ
จุดศูนย์ถ่วงเป็นศูนย์และพิจารณา Static stability ของอากาศยานรวมถึงปรับแต่งการวาง
จุดศูนย์ถ่วงของส่วนประกอบต่างๆในลํา โดยเฉพาะอย่างยิ งเสถียรภาพตามแนวแกนนอน 
(Longitudinal axis) 
ขั นตอนสุดทา้ยคือการประมาณแรงตา้นดว้ยแบบจาํลองแรงตา้น (Drag estimation by drag 
model) เพื อตรวจสอบแรงต้านของอากาศยานโดยใช้วิ ธีอื นที ปรากฎ ซึ  งประกอบไปด้วย 
แบบจาํลองแรงตา้นของ Hoerner (1965) และ Raymer (2006) จากนั นนาํผลลพัธ์มาเปรียบเทียบ
กนัเพื อเลือกขนาดแรงตา้นและนาํไปเลือกใบพดัและมอเตอร์ที เหมาะสมต่อไป 
การเลือกแพนอากาศและรูปทรงปีกเป็นส่วนหนึ  งของการวิเคราะห์ทางอากาศพลศาสตร์         









































สัมประสิทธิ  แรงยกจะถูกคาํนวณ ซึ  งพิจารณา   ช่วงคือ ช่วงความเร็วร่วงหล่นและ
ช่วงความเร็วเดินทาง ซึ งมีการคาํนวณเลขเรยโ์นลด ์ความเร็วร่วงหล่นเท่ากบั 14 เมตรต่อวินาทีและ
ความเร็วเดินทางเท่ากบั 20 เมตรต่อวินาที อย่างไรก็ตาม การที มีมุมลู่หลงัส่งผลต่อแรงยกที ลดลง 
ดว้ยเหตุนี  จึงมีการใชส้มการที  3.44-3.45 เพื อคาํนวณสมัประสิทธิ  แรงยกของแพนอากาศเปรียบเทียบ
ผลกนัและเลือกค่าที เหมาะสมต่อไป  
 











































3.2.2      เกณฑ์ของสัมประสิทธิ โมเมนต์ 
เนื องดว้ยอากาศยานแบบปีกบินไม่มีชุดพวงหาง อีกทั งมีสมมติฐานว่าอากาศยานบิน
ที จุดสมดุลโมเมนต์ภายหลงัการปรับทริมแลว้ จึงสามารถประมาณไดว้่าจุด Aerodynamic center 
































































การเลือกแพนอากาศจะพิจารณาตามเกณฑ์ในหัวขอ้  . .  และ  . .  โดยพิจารณา
แพนอากาศสําหรับอากาศยานแบบปีกบินหรือ reflex airfoil ในตระกูล MH, Eppler, S และ 
Fauvel ดว้ยโปรแกรม XFLR5 ในส่วนของ Xfoil Direct Analysis ซึ  งจะมีการตั งเลขเรยโ์นลด์
ตามช่วงความเร็วการบินดงัที กล่าวในหัวขอ้  . .  และตั งมุมประทะ -  ถึง    องศา ดงัรูปที   .  
สําหรับเกณฑ์การเปรียบเทียบประกอบไปด้วย สัมประสิทธิ  แรงยก สัมประสิทธิ  แรงต้าน 




หลงั ภายหลงักระบวนการในหวัขอ้  . .  เลือกจุดออกแบบอากาศยานแลว้จะทราบพื นที ปีก สาํหรับ
กระบวนการนี  จะได้รูปทรงปีกจากพารามิเตอร์คือ Root chord, Tip chord, Sweep angle, 
Elevon area พารามิเตอร์ที จะถูกพิจารณาระหว่างกระบวนการออกแบบคือ สัมประสิทธิ  แรงยก 
สัมประสิทธิ  แรงตา้น สัมประสิทธิ  โมเมนต ์ค่า CL/CD  ค่า C3/2L/CD  การกระจายตวัของแรงยก      
ที ปีกและการกระจายตวัของภาระกรรมที ปีก 
มุมลู่หลงัจะถูกปรับจาก    องศา ถึง    องศา กาํหนดให้พื นที ปีกและ Stability 
coefficient คงที  เพื อดูการเปลี ยนแปลงของจุด Neutral point เทียบระหว่างสมการ  .   และ
โปรแกรม XFLR5  
 
  
สาํหรับแพนอากาศของ wingtip เลือกใช ้NACA0009 เนื องจากมีความหนาต่อ
ความยาวคอร์ดนอ้ยกวา่ NACA0012 มีผลใหแ้รงตา้นลดลง เนื องดว้ยปีกแบบลู่หลงัมี Lateral 
stability อยูแ่ลว้ จึงไม่จาํเป็นตอ้งพื นที ขนาดใหญ่เมื อเทียบกบัพื นที ปีก ขนาดพื นที เลือกใชต้าม
บทความของ Hakki Karakas (2012) และของ Dennis Trips (2010) ซึ  งมีสดัส่วนพื นที ผิว
ควบคุมต่อพื นที ปีกเท่ากบั  .   และ  .   ตามลาํดบั สดัส่วนความยาวคอร์ดของผิวควบคุมต่อคอร์ด

























จ ากหนัง สือ  Tailless aircraft in theory and practice (Karl Nickel, 1994) 
ปรากฏสมการที    .   และอ้างถึง Directional stability coefficient สําหรับปีกบินว่า มีค่าอยู่
ในช่วง  .   ถึง  .   ขึ นกบัมุมปีกลู่หลงั อาทิ อากาศยานชื อ SB 13 มีค่าเท่ากบั  .     
 
 
เมื อ  FS  คือ พื นที ของ Winglet (m2) 























3.3.1      จุดศูนย์ถ่วง 
หลงัจากไดรั้บรูปร่างปีกแลว้ จุดศูนยถ่์วงของอากาศยานจะถูกกาํหนดดว้ย Stability 
coefficient นํ  าหนักในแต่ละส่วนประกอบจะถูกประมาณและนําไปใส่ตามตําแหน่งต่างๆใน




รูปที  3.9 แสดงการใส่นํ าหนกัในแต่ละจุด 
 
3.3.2       เสถียรภาพตามแนวแกนยาว 
การพิจารณาเสถียรภาพตามแนวแกนยาวแบบ Static stability จะพิจารณาจากกราฟ
ความสัมพนัธ์ระหว่างสัมประสิทธ์โมเมนต์และมุมประทะ ซึ งตอ้งเป็นลบ ตามดว้ยการปรับทริม
สาํหรับแกนยาว การวิเคราะห์นี ทาํโดยโปรแกรม XFLR5 นอกจากนี   เนื องดว้ยอากาศยานไม่มีชุด
พวงหาง โมเมนตข์องแพนอากาศจึงมีผลต่อโมเมนตร์วมของปีกมากซึ  งแตกต่างกบัอากาศยานแบบ
ทั วไปที โมเมนตจ์ากแพนหางระดบัมีผลมาก 
สาํหรับ Dynamic stability เนื องดว้ยโปรแกรม XFLR5 ใชวิ้ธีการ VLM ในการ
หา stability derivative ซึ  ง VLM ยงัทาํไดไ้ม่ดีนักเนื องจากไม่ไดพิ้จารณาผลของความหนืดเขา้ไป
ดว้ย วิธีที ดีกว่าคือใช ้CFD และทดสอบ ซึ งอยู่นอกเหนือขอบเขตของงานวิจยันี   อย่างไรก็ตามใน
ช่วงแรกของการออกแบบอาจมีการใช้ XFLR5 เพื อคํานวณอตัราการเปลี ยนแปลง pitching 





ผ่านไป แมว้่าการหา Dynamic stability ที แทจ้ริงจะตอ้งหา Eigen value ของระบบ แต่ 
qm
C ก็
เป็นตวัแปรสาํคญัที มีผลต่อเสถียรภาพและการวางตวัของ Eigen value ในเบื องตน้นี  จึงหาแค่เพียง




3.3.3      เสถียรภาพตามแนวแกนขวางและแกนตั ง 
การพิจารณา Static stability สําหรับความชนัของโมเมนต์การ roll และ yaw ต่อ
มุม sideslip ตอ้งมีค่าเป็นลบและบวกตามลาํดบั ในส่วนของ Dynamic stability จะทาํการหาค่า 
rolling moment ต่อ roll rate และ yawing moment ต่อ yaw rate โดยมีเหตุผลดงัอธิบายไวใ้น 





    
เมื อ   
l
C   คือ การเปลี ยนแปลง Rolling moment coefficient ต่อมุม Sideslip 
n
C  คือ การเปลี ยนแปลง Yawing moment coefficient ต่อมุม Sideslip 
pl
C   คือ การเปลี ยนแปลง Rolling moment coefficient ต่อ Roll rate 
rn





























































 คือ สดัส่วนนํ าหนกัต่อกาํลงัขบัตามที เลือกไวใ้นจุดออกแบบ (N/W) 




อุบติัเหตุและราคาถูก ซึ  งอาจมีความแข็งแรงของโครงสร้างนอ้ยกว่าลาํจริง แต่ตอ้งแข็งแรงเพียงพอ




โดยส่วนต่างแสดงไดด้งัรูปที   .   บอร์ดควบคุมที ใชคื้อ Pixhawk 2.4.8 ร่วมกบัเฟร์มแวร์ PX4 

























ภายในคือ IMU และภายนอกคือ GPS, Magnetometer, Airspeed sensor, Voltage and current  
มาประมวลผล พร้อมบนัทึกขอ้มลูเหล่านี ไวร้ะหวา่งบิน 
สําหรับระบบสื อสารระหว่างอากาศยานและภาคพื นคือ Longrange telemetry RF900+ 
ความถี      MHz ที มีขอ้มูลจากผูผ้ลิตว่าระยะทาํการในเขตเมืองและชนบทคือ    กิโลเมตร วิทยุ
ควบคุมอากาศยาน Futaba เชื อมต่อกับโมดูล Arkbird UHF 433 MHz ระบบภาพใช้ชุดรับส่ง
ความถี  .  GHz  พร้อมติดตั ง OSD สาํหรับแสดงขอ้มูลการบินที สาํคญัแก่นกับิน 
 
3.7 การทดสอบอากาศยาน 
การทดสอบแบ่งออกเป็น   ส่วนคือ การทดสอบภาคพื นและการทดสอบการบิน โดยการ
ทดสอบภาคพื นจะมุ่งเน้นไปที การทดสอบระบบทุกๆส่วนก่อนที จะทาํการบิน คน้หาปัญหาที อาจ
ก่อใหเ้กิดอนัตรายระหว่างบิน สาํหรับทดสอบการบิน จะทดสอบทั งการบงัคบัดว้ยมนุษย ์โดยตอ้ง
ทดสอบทั งระบบอากาศยานปีกตรึงและปีกหมุน เพื อเกบ็ขอ้มูลดา้นการควบคุม การใชพ้ลงังาน อาทิ 








การทดสอบเริ มจากให้อากาศยานขึ นทางดิ งไปที ความสูงมากกว่า    เมตรเพื อความปลอดภยั 
จากนั นจะเปิดระบบเปลี ยนโหมดโดยมอเตอร์ของระบบปีกตรึงจะถูกเร่งจาก   ถึง     เปอร์เซ็น
ภายในเวลา   วินาที จากนั นจะเร่งต่อเนื องที      เปอร์เซนตอ์ีก   วินาที  
ในขณะที เวลาเพิ มขึ น ความเร็วรอบมอเตอร์ของระบบขึ นลงทางดิ งจะลดลงอย่างคงที เป็นเชิง
เสน้และจะดบัสนิทที เวลาเท่ากบั    วินาที (หรือเวลาสิ นสุดการเปลี ยนโหมด) วิธีการเปลี ยนโหมด
เช่นนี  ส่งผลใหล้ดกระแสสูงสุดจากการเปิดใชต้ั งสองระบบพร้อมกนั ลดความเสี ยงจากการที แผงจ่าย







รูปที  3.10 กระบวนการสร้างอากาศยาน 
 
 





















รูปที  3.14 การเร่งของมอเตอร์ระหวา่งเปลี ยนโหมดการบิน เมื อคนัเร่งระบบหลายใบพดัเริ มที    % 
  บทที    
                 การออกแบบอากาศยาน 
 
ในบทนี  จะกล่าวถึงการออกแบบอากาศยาน ซึ  งประกอบไปดว้ยการประมานแรงตา้นอากาศ       
การหากาํลงัไฟฟ้าในโหมดหลายใบพดั เพื อหาขนาดความจุของแบตเตอรี   การเลือกแพนอากาศที 




4.1.1      แรงต้าน 




จากรูปที   .  พบว่า ปีกมีสัดส่วนแรงตา้นสูงที สุดคือ   % มอเตอร์และใบพดัมีขนาด
แรงตา้นใกลเ้คียงกนั อย่างไรก็ตาม หากในขณะบินใบพดัไม่ไดต้ั งฉากกบัการไหลของอากาศ แรง
ตา้นจะนอ้ยกว่าที ประเมินไว ้รวมถึงหากปีกไม่ไดมี้การไหลแบบปั นป่วนทั งหมดจะทาํใหแ้รงตา้นที 
ประเมินไวต้ํ ากว่านี  เช่นกนั โดยความสมเหตุสมผลจะพิจารณาอีกครั  งในภายหลงั
 
 














รูปที  4.2 สัดส่วนแรงตา้นในแต่ละชิ นส่วน 
 
ตารางที  4.1 สมัประสิทธิ  แรงตา้นในแต่ละชิ นส่วน 
ชิ นส่วน เลขเรย์โนลด์ สัมประสิทธิ แรงต้าน 
Wing 4.80x105 0.0138 
Winglet 2.40x105 0.0015 
Fuselage 1.38x106 0.0044 
External store 7.25x105 0.0056 
Motor 5.56 x104 0.0105 




จุดออกแบบอากาศยานแสดงไดด้งัรูปที   .  โดยจุดที สามารถเลือกไดคื้อพื นที สีแดง 
นํ  าหนกัเปล่าอากาศยานจากสมการที   .  เท่ากบั  .  กิโลกรัม อย่างไรก็ตาม จากการสืบคน้ขอ้มูล
เกี ยวกับนํ  าหนักเปล่าของอากาศยานในขนาดที ใกลเ้คียงกัน อาทิ ITU tailless นํ  าหนักเปล่า   
กิโลกรัม อีกทั งสมการที   .  อาจมีความคลาดเคลื อนเนื องจากขอ้มูลที ใชส้ร้างสมการยงัมีไม่มากพอ 
รวมถึงอากาศยานไร้นกับินมีการใชว้สัดุโครงสร้างที สร้างแตกต่างกนัมากกวา่อากาศยานขนาดใหญ่ 
จึงทาํใหค้วามเป็นเชิงเสน้ของสมการลดลง ดว้ยเหตุนี   ผูวิ้จยัจึงเลือกนํ าหนกัเปล่าเท่ากบั   กิโลกรัม 
















รูปที  4.3 พื นที ออกแบบอากาศยาน 
 
ตารางที  4.2 พารามิเตอร์ที สาํคญัของการออกแบบ 
พารามิเตอร์ ค่า หน่วย 
Reference area S  0.8  m2 
Power loading PW  0.10  N/W 
Wing loading SW  83.38  N/m2 
Fixed wing weight eW  3  kg 
VTOL weight MRW  0.72 kg 
Battery weight bW  1.68 kg 
Payload weight plW  1.4 kg 
Takeoff weight TOW  6.8  kg 
Battery capacity bC  15000  mAh 
 
4.1.3      นํ าหนักแบตเตอรี  
ผลการประมาณความจุแบตเตอรี  คือ       mAh นํ  าหนัก  .   กิโลกรัม เพื อความ
ปลอดภยักาํหนดใหค้วามจุที ใชไ้ดจ้ริงคือ    % หรือ       mAh การตรวจสอบความจุแบตเตอรี 










รูปที  4.4 ผลการทดสอบแบตเตอรี ขนาด      mAh (Lance W. Traub, 2016) 
 
4.1.4      แรงขับและกําลงัของระบบขับดนัอากาศยาน 
ก. แรงขับและกําลังของอากาศยานปีกตรึง 
แรงตา้นที ประมาณไดจ้ะใชใ้นการสร้างกราฟความสัมพนัธ์ระหว่างแรงขบัและ
กาํลงัขบัของอากาศยานที เปลี ยนแปลงตามความเร็วแสดงดงัรูปที   .  พบว่า ช่วงความเร็วที ไดก้าํลงั
ขบัตํ าที สุดคือ   .  เมตรต่อวินาที ซึ งใกลก้บัความเร็ว Stall มากเกินไป ดงันั นจึงกาํหนดใหค้วามเร็ว
สาํหรับการบินวนและเดินทางกลบัฐานปฏิบติัการเป็น    เมตรต่อวินาที หรือประมาณ  .  เท่าของ
ความเร็ว Stall กาํลงัขบัของอากาศยานจะถูกเปลี ยนเป็นกาํลงัไฟฟ้าเพื อหาขนาดของมอเตอร์ ESC 






จากงานวิจยัเกี ยวกบัการออกแบบอากาศยานขึ นลงทางดิ งของ H. Stone (2006) 
และ Bo Wang (2016) ได้ใช้อัตราส่วนแรงขับต่อนํ  าหนักเท่ากับ  .   และ  .  ตามลําดับ                
ซึ  งใกลเ้คียงกบัที อากาศยาน SUTech VTOL ตอ้งการคือ  .   ในส่วนอตัราส่วนนํ าหนักสัมภาระ











รูปที  4.6 กาํลงัขบัที อากาศยานตอ้งการในแต่ละความเร็ว 
 
ตารางที  4.3 กาํลงัไฟฟ้าที ประมาณสาํหรับช่วงต่างๆของระบบขึ นลงทางดิ ง 







































1.48 0.90 1.12 0.25 0.53 0.22 
     
หากพิจารณาอากาศยานแบบผสมเพื อเปรียบเทียบกับอากาศยานหลายใบพัด 
กาํหนดให้นํ าหนักเปล่าอากาศยานใหม่คือนํ าหนกัเปล่าปกติรวมกบัระบบขึ นลงทางดิ งเท่ากบั  .   
กิโลกรัม จากตารางที   .  พบว่า SUTech VTOL มีสัดส่วนสัมภาระต่อนํ  าหนักรวมตํ ากว่าอื น 
รวมถึงมีนํ าหนกัเปล่าต่อนํ าหนักรวมสูงสุด ซึ งเป็นเรื องปกติสาํหรับอากาศยานแบบ VTOL เพราะ
ประกอบดว้ย   ระบบ อากาศยานถูกออกแบบให้บินแบบอากาศยานหลายใบพัดเพียง   นาที 
เนื องจากใชพ้ลงังานมาก 
 


















2.2 1.5 7 0.21 92.60 3 - 
Bayraktar 2 1 5 0.20 60 1 - 
ITU 
Tailess 1 





2.45 1.4 6.8 0.21 72 0.3 ตามภารกิจ 
 

















Tarot 1.5 6.8 0.22 0.36 0.51 11.60 - 
Aibot 2 6.65 0.30 0.23 0.51 10.00 - 
SUTech 
VTOL 






4.1.5      พลงังานไฟฟ้า 
ในการประมาณพลงังานไฟฟ้า ทาํการเปรียบเทียบ   วิธี วิธีที    คือวิธีแรงดนัฟ้าคงที  
(Constant voltage) ร่วมกบัแฟกเตอร์ 0.7 สําหรับชดเชยในส่วนของความจุที ไม่สามารถใช้ได้
และการเพิ มขึ นของการกินกระแสอนัเนื องมาจากลดลงของแรงดนัไฟฟ้าที ความจุตํ าแบตเตอรี ตํ าลง 
วิธีที    คือวิธีกาํลงัคงที  (Constant power) จากรูปที   .  พบวา่ วิธีกาํลงัคงที จะมีการใชก้ระแสไฟฟ้า
เพิ มขึ นเนื องจากแรงดนัไฟฟ้าลดลงเมื อความจุแบตเตอรี  ลดลง ตรงขา้มกนัวิธีแรงดนัไฟฟ้าคงที       
ซึ  งยิ งเห็นความแตกต่างเมื อเวลาเพิ มขึ น (แบตเตอรี ความจุตํ าลง) 
รูปที   .  เริ มจากการ (1) ขึ นทางดิ ง, (2) เปลี ยนโหมดการบิน, (3) การไต่ระดบั, (4) 
เดินทางสู่เป้าหมาย, (5)การบินวน  .  นาที, (6) ลอยตวันิ ง   นาที ลงจอด จากนั นจึงเริ มกระบวนการ
เดิม แตกต่างเพียงความเร็วเดินทางกลบั (7) 
รูปที   .  แสดงให้เห็นว่า หากพิจารณาดว้ยวิธีแรงดนัคงที พร้อมกบัมีประสิทธิภาพ 













รูปที  4.8 แรงดนัไฟฟ้าในช่วงต่างๆของการบิน 
 




ขึ นทางดิ ง 105 112 
เปลี ยนโหมด 144 155 
ไต่ระดบั 65 70 
บินเดินทาง 30 25 
บินวน,บินกลบั 23 25 
บินลอยตวั 78 82 
ลงทางดิ ง 72 75 
 
เวลาที ทาํภารกิจรวมคือ   .   นาที สดัส่วนเวลาในแต่ละช่วงของภารกิจ แสดงไดด้งั
รูปที   .  การขึ นและลงทางดิ งใช้เวลา  .   นาที การไต่ระดับใช้เวลา  .  นาที บินเดินทางสู่
เป้าหมายใชเ้วลา  .   นาที บินลอยตวัใชเ้วลา   นาที รวมเวลาที ใชใ้นการเขา้หาเป้าหมายคือ  .   
นาที ไม่รวมการบินวนและลอยตวัที เหลืออีก   นาที (ใชไ้ป   นาทีสาํหรับการลงจอด) 







































รูปที  4.11 สดัส่วนพลงังานไฟฟ้าที ใชใ้นแต่ละช่วงของการบิน 
 





- บินกลบัฐานที ความเร็ว    เมตรต่อวินาที ระยะทาง      เมตร : 18 % 
- เปลี ยนโหมดการบิน : 3.5 % 
- ขึ นและลงทางดิ ง : 5 %  
- ไต่ระดบัจากความสูง    เมตรสู่ความสูง     เมตร : 1.5 % 
- พลงังานสาํหรับการลอยตวัในอากาศ   นาที : 11.5 % 
- พลงังานสาํหรับบินวนในอากาศ   นาที : 6.8 % 
ผลคือ อากาศยานตอ้งมีพลงังานอย่างน้อย 5,210 mAh หรือ   .  % ของพลงังานที 
ใชไ้ด ้(11,250 mAh) เพื อความง่ายต่อการจดัการ กาํหนดค่าใหม่ของความจุแบตเตอรี คงเหลือตํ าสุด
คือ      mAh หรือสามารถใชไ้ดไ้ม่เกิน      mAh 
เนื องจากภารกิจออกแบบให้มีการเผื อพลงังานสาํหรับการลอยตวันิ ง   นาทีและบิน
วน   นาที ในทางปฏิบติัอาจมีการเปลี ยนแปลงช่วงเวลาไดด้งัรูปที   .   แสดงการเปลี ยนแปลงเวลา
ที สามารถทาํปฏิบติัการไดร้ะหวา่งการลอยตวัและการบินวน หากไม่ทาํการลอยตวั อากาศยานสามา














รูปที  4.12 ความสัมพนัธร์ะหวา่งเวลาในการลอยตวั (Hover) และการบินวน (Loiter) 
 
4.1.7      แพนอากาศ 
แพนอากาศจะถูกเลือกตามเกณฑ์ของแรงยกและโมเมนต์ที ต้องการโดยแบ่งช่วง    
การบินออกเป็น   ช่วงคือ ช่วง Stall ช่วงบินเดินทางสู่เป้าหมายและช่วงบินเดินทางกลบัฐาน ดงันี   
 
ตารางที  4.8 เกณฑก์ารเลือกแพนอากาศ 
Flight V∞ Veff Re CL Cl –(3.44) Cl –(3.45) Cl,design Cm 
Stall 14 12.48 3.68 x105 0.88 1.1 1.09 1.1 - 
Cruiseback 16 14.27 4.21 x105 0.67 0.844 0.83 0.84 - 
Cruise 20 17.82 5.26x105 0.43 0.54 0.53 0.54 0.038 
 
แพนอากาศจะถูกเลือกตามเกณฑ์ดังตารางที    .  ซึ  งพบว่า วิธีการประมาณค่า
สัมประสิทธิ  แรงยกของสมการที    .   และ  .   มีค่าใกลเ้คียงกัน จึงเลือกค่าที ต้องการคือ  .  
สัมประสิทธิ  แรงยก ความแตกต่างละหว่าง CL และ Cl,design อยู่ที     % ซึ งหมายถึงแรงยจากปีกมีค่า
นอ้ยกว่าแพนอากาศ สมมติให ้Longitudinal stability coefficient เท่ากบั   % พบว่าที การ Stall 
ตอ้งการ Cm เท่ากบั  .    และช่วงบินเดินทางคือ  .    ในทางปฏิบติั ช่วงการ Stall ตอ้งมีการปรับ 






รูปที   .   แสดงให้เห็นว่า ในกรณีมุมลู่หลงัของปีก (Sweep angle) น้อยกว่า   .  
องศา ผลลพัธ์จากสมการที   .   จะนอ้ยกว่า และจะมีผลลพัธ์ตรงขา้มเมื อมากกว่า   .  องศา เนื อง
ดว้ยมุมที ใชใ้นสมการคือ    องศา ผลลพัธ์จึงออกมาใกลเ้คียงกนัมาก 
การที มมุลู่หลงัปีกมากขึ น ส่งผลให ้effective velocity หรือสมการที   .   มีค่านอ้ยลง 
จึงทาํให ้CL จากสมการที   .   เพิ มขึ น แม่ส่วนของสมการที   .   และ  .   มีแนวโนม้ลดลง แต่ก็ยงั




รูปที  4.13 เปรียบเทียบสัมประสิทธิ  แรงยกที ตอ้งการและมุมลู่หลงัปีก โดยสมการที   .   และ  .   
 
แพนอากาศที ถูกพิจารณาเพื อเลือกตวัที เหมาะสมจากแหล่งขอ้มลู UIUC Airfoil โดย
เป็นแพนอากาศสาํหรับปีกบินแสดงไดด้งัต่อไปนี   
- E325-E344 
- Fauvel 14% 
- MH44-MH64 
- S5010, S5020 
ผลการวิคราะห์พบวา่มีแพนอากาศ   แบบที ผา่นเกณฑ ์คือ E334, Fauvel 14% และ 



















รูปที  4.16 แพนอากาศ S5010  
 
ก. การพจิารณาช่วงการ Stall 
ในช่วงนี  จะพิจารณาสัมประสิทธิ  แรงยกสูงที สุดเป็นหลกั ที ความเร็วอากาศ    
เมตรต่อวินาที สมัประสิทธิ  แรงยกแพนอากาศที เพียงพอเท่ากบั  .   
จากรูปที   .   และตารางที   .  พบวา่ แพนอากาศทั ง   แบบสามารถให้แรงยกได้
เพียงพอ โดยมีลาํดับมุมปะทะตํ าสุดไปสูงสุดคือ E334, Fauvel 14% และ S5010 ดังนั นจะต้อง
พิจารณาเรื องโมเมนตแ์ละแรงตา้นในช่วงของการบินเดินทางดว้ยดงัในหวัขอ้ถดัไป 
 
ตารางที  4.9 การเปรียบเทียบแพนอากาศในช่วงการ Stall เมื อ Re=300,000  
Airfoil Cl,max AoA@ Cl,max AoA@ Cl=1.1 
E334 1.43 12.5 6.7 
Fauvel 14% 1.3 12 8.7 











สัมประสิทธิ  โมเมนตที์ ความเร็วอากาศ    เมตรต่อวินาที สมัประสิทธิ  แรงยกแพนอากาศเท่ากบั  .   
 รูปที   .   และตารางที   .   พบวา่ S5010 ที สมัประสิทธิ  แรงยกแพนอากาศเท่ากบั 
 .   มีค่า Cl3/2/Cd เท่ากบั    ที มุมปะทะ  .  องศา รองลงมาคือแพนอากาศ E334 และ Fauvel 14% 
ตามลาํดับ อย่างไรก็ตาม E334 ก็มีค่า Cl3/2/Cd เท่ากับ    ซึ  งใกลเ้คียงกับ   S5010 มากแต่ใช้มุม
ปะทะนอ้ยกวา่ประมาณ   องศา Fauvel 14% มีค่านอ้ยที สุดแต่มุมปะทะใกลเ้คียงกบั S5010 
 
ตารางที  4.10 การเปรียบเทียบแพนอากาศในช่วงเดินทางกลบัสู่ฐาน เมื อ Cl =0.84 และ Re=400,000 
Airfoil Cl3/2/Cd AoA 
E334 72 3.6 
Fauvel 14% 61 6.1 












สัมประสิทธิ  โมเมนต์ที ความเร็วอากาศ    เมตรต่อวินาทีเมื อตอ้งการสัมประสิทธิ  แรงยกของแพน
อากาศเท่ากบั  .   พบว่า แพนอากาศ E334 ให้แรงยกที เพียงพอที มุมปะทะตํ าที สุด รองลงมาคือ 
S5010 หากพิจารณาในเรื  องของโมเมนต์จะพบว่า E334 มีโมเมนต์เป็นลบมากกว่าตัวอื นๆ แต่ 
S5010 มีค่าใกลเ้คียงศูนยแ์ละ Fauvel นั นมีค่าเป็นบวก อย่างไรก็ตามหากพิจารณาสัดส่วนแรงยก
ต่อแรงต้านพบว่า ที สัมประสิทธิ  แรงยกเท่ากับ  .   แพนอากาศ S5010 มีค่าสูงที สุดเท่ากับ    















รูปที  4.21 การเปรียบเทียบอตัราส่วนแรงยกต่อแรงตา้นในช่วงเดินทางสู่เป้าหมาย เมื อ Re=500,000 
 
ง. สรุปการเลอืกแพนอากาศ 
จากการพิจารณาแพนอากาศทั ง   ช่วงการบินพบว่า S5010 มีความเหมาะสมที สุด
ดงัเหตุผลต่อไปนี   
1. ใหส้มัประสิทธิ  แรงยกที เพียงพอในช่วงของการ Stall ความเร็ว    เมตรต่อวินาที 
2. สดัส่วนแรงยกต่อแรงตา้นสูงที สุด พิจารณาที การบินสู่เป้าหมาย ความเร็ว 20 เมตรต่อวินาที 
3. มีโมเมนตแ์พนอากาศในช่วงที น่าพอใจ กล่าวคือไม่เป็นลบมาก (ใกลเ้คียงศูนย)์ ซึ  งสามารถ
ปรับเพื อให้โมเมนตเ์ป็นบวกดว้ยการทริม Elevator 





4.1.8      รูปทรงของปีก 
ความยาวปีกของอากาศยานถูกกาํหนดดว้ยขนาดของบริเวณที ทาํภารกิจ จากการ
สืบคน้ขอ้มูลขนาดของทางขนาดเล็ก อาทิ ทางในตรอก/ซอยที สามารถให้รถยนต์ทั วไปสัญจรและ
สวนกนัได ้พบว่าความกวา้งถนนเท่ากบั  -  เมตร ดว้ยเหตุนี   หากตอ้งการให้อากาศยานลงจอดได้
โดยเผื อพื นที รอบลาํใหเ้พียงพอโดยไม่ชนเสียหายเท่ากบั   เมตร อากาศยานจะตอ้งมีขนาดไม่เกิน   
เมตร ดงันั น อากาศยาน SUTech VTOL ความยาวปีกจะถกูกาํหนดไม่เกิน  .  เมตร 
ความยาวปีกของ SUTech VTOL ใกลเ้คียงกบัอากาศยานแบบปีกบินลาํอื นๆ ใน
ตารางที   .  อย่างไรก็ตามหากพิจารณาใหน้ํ  าหนกัของระบบขึ นลงทางดิ งและสัมภาระรวมกนัเป็น
นํ  าหนักสัมภาระรวมเพื อเปรียบเทียบในรูปแบบอากาศยานปีกตรึงพบว่า อากาศยาน SUTech 
VTOL มีนํ  าหนกัสมัภาระสูงกว่าลาํอื นๆ เนื องจากลาํอื นถูกใชใ้นภารกิจที ไม่ใช่การขนส่งและไม่มี
ระบบขึ นลงทางดิ ง อีกทั งเวลาทาํการบินที นานทาํให้ขนาดแบตเตอร์ใหญ่ขึ นและหนักขึ นตามไป
ดว้ย อาทิ ITU Tailless มีนํ าหนกัแบตเตอรี  ถึง  .  กิโลกรัม จึงบินไดน้าน  
เนื องดว้ยอากาศยานถูกกาํหนดดว้ยหลายพารามิเตอร์ดงัตารางที   .   ดว้ยเหตุนี   จึง
สามารถคาํนวณ Aspect ratio และ Taper ratio ไดเ้ท่ากบั   และ  .  ตามลาํดบั จากนั นจึงทาํการ




รูปที  4.22 ถนนในตรอก/ซอยที ถนนสามารถวิ งสวนกนัได ้





ตารางที  4.11 พารามิเตอร์ที สาํคญัของปีก 
พารามเิตอร์ ค่า หน่วย 
Wingspan, b  2.2 เมตร 
Wing area, S  0.8 ตารางเมตร 
Aspect ratio, AR  6 - 
Taper ratio,   0.5 - 
Sweep angle 20 25 30 องศา 
 
ก. การปรับจํานวนของ Panel เมื อใช้วธีิคํานวณด้วย Vortex Lattice Method 
เนื องจากวิธีการคาํนวณเชิงตวัเลข จาํนวนของ Panel มีผลต่อความถูกตอ้งของ
คาํนวณ ดงันั นก่อนที จะเริ  มวิเคราะห์ต่อไป จาํเป็นต้องหาจาํนวนของ Panel ที ไม่ทาํให้คาํตอบ
เปลี ยนแปลงอย่างมี    นยัยะสาํคญั โดยจะพิจารณาค่าของสัมประสิทธิ  แรงยกและโมเมนต ์ดงัรูปที  
 .   และ  .   พบว่าเมื อจาํนวน Panel มากกว่า      แลว้ คาํตอบมีการเปลี ยนแปลงนอ้ยและเริ มลู่
















รูปที  4.25 ตวัอย่าง Panel และวิเคราะห์ดว้ย Vortex Lattice Method โปรแกรม XFLR5  
  
ในการเปรียบเทียบจะทาํการกาํหนด Stability coefficient ไวค้งที เท่ากบั  . % ซึ  งเป็นค่าที คาดวา่
จะใชบิ้นจริง การเปรียบเทียบผลขิงมุมทั ง   จะทาํดงัต่อไปนี   
- เปรียบเทียบแบบไม่ปรับทริม: แรงยก แรงตา้น กาํลงัขบั 
- เปรียบเทียบเมื อปรับทริมที ความเร็ว    เมตรต่อวินาที: มุมที ทริม แรงยก แรงตา้น กาํลงัขบั 










ดังรูปที    .   พบว่า มุมลู่หลังที น้อยกว่ามีสัมประสิทธิ  โมเมนต์เป็นลบมากกว่า ซึ  งหมายถึง
จาํเป็นตอ้งปรับทริมมากกว่าเมื อเปรียบเทียบที ความเร็วเท่ากนั สุดทา้ยคือกาํลงัที อากาศยานตอ้งการ
ในการขบัเคลื อนที ความเร็วต่างๆ  ดงัรูปที   .   พบว่า มุมลู่หลงัที ต่างกนัส่งผลให้กาํลงัที ตอ้งการ















รูปที  4.28 ความสัมพนัธ์ระหวา่งกาํลงัขบัและความเร็วของมุมลู่หลงั 
 
ค. การเปรียบเทียบเมื อปรับทริมที ความเร็ว    เมตรต่อวนิาที 
การปรับทริมสาํหรับอากาศยานแบบปีกบินนั นส่งผลต่อสัมประสิทธิ  แรงยกที มุม
ปะทะหนึ  งๆด้วยเสมอเนื องจากเป็นการปรับ Camber ของแพนอากาศโดยตรง ส่งผลให้มีการ
กระจายตวัของความดนัที  Trailing edge เปลี ยนไป ซึ  งคือมีความดนัเพิ มขึ น ส่งผลให้มีโมเมนต์
เป็นบวกมากขึ นแต่แรงยกลดลงดว้ยเหตุนี  จึงทาํให้แรงตา้นเพิ มขึ นดว้ย ซึ  งเพิ มจาก Viscous drag 
ผลคือกาํลงัขบัที อากาศยานตอ้งนั นเพิ มขึ น อย่างไรก็ตามมุมลู่หลงัทั ง   มุมนั นมีกาํลงัขบัหลงัการ




รูปที  4.29 ความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธิ  แรงยกและมุมปะทะของมุมลู่หลงั   มุม        







รูปที  4.30 ความสัมพนัธ์ระหวา่งกาํลงัขบัและความเร็วของมุมลู่หลงั   มุม  
ที มีการปรับทริมและไม่ปรับทริม Elevon - .  องศา 
 
ง. ผลของมุมลู่หลงัต่อ Directional stability 
การเพิ มมุมลู่หลังปีกมากขึ  นส่งผลให้ความชันของ Yawing moment ต่อมุม 
Sideslip เพิ มขึ น ซึ  งหมายถึงอากาศยานมีแนวโนม้จะกลบัสู่จุดสมดุลไดดี้ขึ น โดยการเพิ มมุมลู่หลงั 











ความเร็ว Stall    เมตรต่อวินาทีพบวา่ มมุลู่หลงัที มากกว่าคือ    องศา มีสมัประสิทธิ  แรงยกที ปลาย
ปีกที สูงกว่ามุม    องศา การที สมัประสิทธิ  แรงยกมีค่าสูงย่อมมีความเสี ยงของการเกิด Stall ที ปลาย




รูปที  4.32 การกระจายตวัของสัมประสิทธิ  แรงยกบนปีกระหวา่งมุมลู่หลงั    และ    องศา 
 
ฉ. ความเหมาะสมเมื อติดตั งกบัระบบขึ นลงทางดิ ง 
มุมลู่หลงัทั ง   แบบจะถูกจาํลองลงบนระบบขึ นลงทางดิ งแบบ Y เพื อให้มั นใจ
อากาศยานสามารถติดตั งระบบนี  ได ้โดยจะถูกกาํหนดให้มีความห่างของมอเตอร์หนา้เท่ากบั      
มิลลิเมตรซึ  งมาจากความยาวที มากที สุดของแท่งคาร์บอนสาํหรับยึดมอเตอร์ที มีจาํหน่าย อย่างไรก็
ตาม เนื องจากยงัไม่มั นใจว่าระบบขึ นลงแบบ Y จะใชง้านไดดี้ จึงตอ้งเผื อพื นที สาํหรับติดตั งระบบ
ขึ นลงแบบ X ไวด้ว้ย ระยะระหว่างมอเตอร์ซา้ยและขวาเท่ากบั     มิลลิเมตร เพื อไม่ใหช้นใบพดั 
จากรูปที   .   พบว่ามุมลู่หลงั    องศาสามารถติดตั งระบบขึ นลงทางดิ งแบบ Y 
ไดอ้ย่างไรก็ตามเนื องจากมุมลู่หลงัที นอ้ยจึงไม่สามารถติดตั งระบบแบบ X ได ้อีกทั งมุมลู่หลงัน้อย     
ทาํใหต้อ้งทริมมากกวา่ ทาํใหแ้รงตา้นมากกวา่ 
ในส่วนของมุมลู่หลงัปีกเท่ากบั    องศา สามรถติดตั งระบบขึ นลงทางดิ งไดท้ั ง   






                           (ก)     (ข) 
 
รูปที  4.33 การติดตั งระบบขึ นลงทางดิ งแบบ Y (ก) และแบบ X (ข) ที มีจุดบงัใบพดัที ใบพดัหลงั 
 
 
                   (ก)       (ข) 
 
รูปที  4.34 การติดตั งระบบขึ นลงทางดิ งแบบ Y ของมุมลู่หลงั    องศา (ก) และ    องศา (ข) 
 
มุมลู่หลงัที มากขึ นมีแนวโน้มตอ้งปรับทริมลดลง ส่งผลให้มีแรงตา้นที นอ้ยกว่า 
พิจารณาในส่วนของการติดตั งระบบขึ นลงทางดิ งพบวา่ มุม    และ    องศาสามารถติดตั งระบบขึ น
ลงทางหากมีการปรับจุดศูนยถ่์วงเลก็นอ้ยนอ้ย หรือยอมใหใ้บพดักินพื นที ปีกไปบา้ง แต่มมุลู่หลงั    
องศาไม่สามารถทาํการติดตั งไดแ้มจ้ะถอยจุดศุนยถ่์วงแลว้ก็ตาม อีกทั งมุมลู่หลงัที มากเสี ยงต่อการ
เกิด Tip stall ที มาก อย่างไรก็ตาม มุมลู่หลงั    องศามีแนวโนม้ที จะตอ้งปรับทริมมากกว่าตวัอื นๆ 
อาจส่งผลใหมี้แรงตา้นและการแยกการไหลไดม้ากกว่ามุม    องศา นาํไปสู่การเกิด Stall ไดง่้ายกว่า 
ดงันั น มุมลู่หลงั    องศาโดยวดัที  ¼ ของเสน้คอร์ดจึงถูกเลือกใช ้ซึ  งใชส้มรรถนะอยู่ระหวา่งมุม    








ช. การติดตั ง Winglet 
การติดตั  ง Winglet มีประโยชน์   กรณีคือ การลด wingtip vortex ช่วยให้ 
Induced drag ลดลง อีกทั งยงัเป็นการเพิ ม Directional stability ใหก้บัอากาศยาน ขนาดของพื นที 
สามารถคาํนวณไดด้งัสมการที  3.   สาํหรับพารามิเตอร์ที เกี ยวขอ้งกบั Winglet ดงัตารางที   .   
รูปที   .  - .   แสดงการเปรียบเทียบแรงตา้น Induced ระหว่างการติดตั งและ
ไม่ติดตั ง Winglet พบว่า การติดตั ง Winglet ช่วยให ้Induced drag ลดลงและมีแนวโนม้จะลดลง
มากขึ นเรื อยๆเมื อสัมประสิทธิ  แรงยกมากขึ น อยากไรก็ตาม การติดตั ง Winglet เป็นการเพิ มพื น
ผิวสัมผสัอากาศ ผลคือมี Viscous drag เพิ มขึ น หากพิจารณาที สัมประสิทธิ  แรงยกในช่วงบิน
เดินทางเท่ากบั  .   พบว่า ผลรวมของแรงตา้นทั งสองประเภทลดลง  .  % เมื อเทียบกบัการไม่
ติดตั ง Winglet 
 
ตารางที  4.12 พารามิเตอร์ที สาํคญัของ Winglet 
Parameter Value 
Airfoil NACA0009 
Wingspan 200 mm 
Fr  362.5 mm 
F  0.03 
Area per side 4 dm2 
Root chord 250 mm 






















รูปที  4.38 การเปรียบเทียบแรงตา้นรวมของการติดตั งและไม่ตั งตั ง Winglet 
 
ในส่วนของผลกระทบต่อ Directional stability พบว่าการติดตั ง Winglet ช่วย
เพิ มความชนัของ Yawing moment ต่อมมุ Sideslip เท่ากบั    % เมื อพิจารณาที ความเร็ว    เมตร











ขนาดของพื นผิวบงัคบัแสดงดงัตารางที   .   ซึ  งเลือกจากการสืบคน้ขอ้มูลพื นผิว
บงัคบัของอากาศยานแบบปีกบิน อาทิ ITU tailless, X8 Skywalker, Obiter UAV เป็นตน้ 
 
ตารางที  4.13 ขนาดพื นผิวบงัคบั 










 0.2-0.35 0.2 
 
ฌ. เสถียรภาพในแกนตามยาว 
ในหวัขอ้นี จะเป็นการปรับตาํแหน่งจุดศูนยถ่์วงตาม Stability coefficient ดงัรูป
ที   .   พบว่าที   =2% ความชนัของ Cm-Cl มีค่านอ้ยที สุดและความชนัมากที สุดคือจาก  =10% 












จุดศูนยถ่์วงอากาศยานจะปรับตั งที   =7.5% เนื องจากจุด Nautral อาจมีการคลาดเคลื อน 
เพื อป้องการไม่ให้เกิดความไม่เสถียรขึ น จึงตั งตอ้งค่า sigma ไปทางสูง ความสมเหตุสมผลจะถูก
พิจารณาอีกครั  งในการบินทดสอบ รูปที   .   แสดงการปรับทริม Elevon เท่ากบั - .  องศา ที  
=7.5% ผลคือ โมเมนตร์อบจุดศูนยถ่์วงเป็นบวกเล็กน้อย ดงันั น ในการบินทดสอบจะทาํการทริม
ก่อนขึ นบินนอ้ย   องศา หากพิจารณาที อตัราส่วนแรงยกต่อแรงตา้นจะพบว่าการปรับทริมจะทาํให้
แรงตา้นมากขึ นเรียกว่า Trimmed drag ซึ  งในกรณีบินเดินทางความเร็ว    เมตรต่อวินาทีพบว่าตอ้ง

















เสถียรภาพจะถูกพจารณาผ่านตวัแปร   ตวัคือ อตัราการเปลี ยนแปลง Rolling 
moment coefficient ต่อมุม Sideslip (
l
C ) และอัตราการเปลี  ยนแปลง  Yawing moment 
coefficient ต่อมุม Sideslip (
n













4.1.9       การเปรียบเทียบแรงต้านระหว่างการออกแบบเบื องต้นและโปรแกรม XFLR5 
การเปรียบเทียบสัมประสิทธิ  แรงตา้น Induced พบว่าที ความเร็ว    เมตรต่อวินาที 
แรงตา้น Induced จากโปรแกรม XFLR5 มีค่านอ้ยกว่าวิธีการคาํนวณตาม Component build-up 
ที  e= .   เท่ากบั   . %  
การเปรียบเทียบสัมประสิทธิ  แรงตา้น Parasite ที ความเร็ว    เมตรต่อวินาทีด้วย
โปรแกรม XFLR5 มีค่านอ้ยกว่าวิธีการคาํนวณตาม Component build-up เท่ากบั   % แสดงดงั
ตารางที   .   เนื องดว้ยโปรแกรมไม่ไดมี้ความสามารถทาํนาย Viscous drag ได ้เพราะทฤษฎีที ใช้
มีพื นฐานจาก Potential flow โปรแกรมใชว้ิธีประมาณ Viscous drag จากขอ้มูลแพนอากาศในแต่
ละ segment ซึ งวิธีนี  ยงัไม่มีผลงานวิชาการรองรับ อีกทั งการประมาณแรงตา้น Component build-
up ใช้ friction coefficient ตามสูตรการไหลแบบปั นป่วนทั งหมด ซึ  งในความเป็นจริงอาจมีแค่
บางส่วนของปีกเท่านั น จึงส่งผลให้มีแรงต้านสูงกว่าโปรแกรม XFLR5 ที มีจุด Transition อยู่
ประมาณ   % ของเส้น Chord เพื อให้มั นใจว่าพลังงานเพียงพอต่อความต้องการที จะบิน จึง
กาํหนดใหใ้ชแ้รงตา้นจากการคาํนวณดว้ยวิธี Component build-up เนื องจากแรงตา้นที สูงกว่า 
 
 
   
รูปที  4.45 การเปรียบเทียบแรงตา้นแบบ Induced ของอากาศยานที มีมุมลู่หลงัเท่ากบั    องศา 
 
ตารางที  4.14 สมัประสิทธิ  แรงตา้นของทั ง   วิธี 
สัมประสิทธิ แรงต้าน Component build-up XFLR5 ความแตกต่าง (%) 
CD,i@ CL=0.35 0.00865 0.0053 38.7 







- นํ าหนกัอากาศยาน: 6.8 kg 
- อตัราส่วนแรงขบัต่อนํ าหนกั: มากกว่าหรือเท่ากบั  .5 
- สดัส่วนกาํลงัขบัต่อนํ าหนกั: 0.10 N/W 
- ประสิทธิ  ภาพมอเตอร์ที กาํลงัสูงสุด: 75 % 
- แบตเตอรี  :   เซลอนุกรม 
จากสมการที   .   และ  .   แทนค่าไดด้งันี   
 












ดว้ยเหตุนี  จึงทั งเกณฑก์ารเลือกมอเตอร์คือ กาํลงัไฟฟ้าสูงสุดมากกว่า     W และ
แรงขบัสูงสุดมากกวา่      g จากการสืบคน้พบวา่ใบพดัจะอยูใ่นช่วง   -   นิ ว โดยจะใชโ้ปรแกรม 
eCalc และขอ้มลูจากผูผ้ลิตเป็นพื นฐานในการตดัสินใจ  
มอเตอร์ของระบบขึ นลงทางมีเกณฑด์งัต่อไปนี   
- อตัราส่วนแรงขบัต่อนํ าหนกั: มากกว่าหรือเท่ากบั  .   
- กาํลงัไฟฟ้าขึ นทางดิ ง: 259 W ที คนัเร่งไม่เกิน    % 
- ประสิทธิ  ภาพมอเตอร์: 80 % 
- ประสิทธิภาพของใบพดัคู่ร่วมแกนหมุน: 90 % 
- จาํนวนใบพดั: 6 ใบพดั 
- แบตเตอรี :   เซลอนุกรม 






















ดว้ยเหตุนี  จึงทั งเกณฑก์ารเลือกมอเตอร์คือ กาํลงัไฟฟ้าสูงสุดมากกว่า 400 W และ
แรงขับสูงสุดมากกว่า      g แรงขับที คันเร่ง   -   % ไม่ตํ ากว่า      g ขั นตอนต่อไปคือใช้
โปรแกรม eCalc และขอ้มลูจากผูผ้ลิตในการคน้หามอเตอร์ที ตอ้งการและตดัสินใจ 
 
4.1.11 สรุปผลการออกแบบ 
ตารางที  4.15 ขนาดในส่วนต่างๆของอากาศยาน 
ประเภท พารามิเตอร์ ค่า ประเภท พารามิเตอร์ ค่า 
General 
sizing 
Length 905 mm 
Fixed wing 
propulsion 
Propeller size 13,14 
Wingspan 2450 mm Propeller pitch > 6 
Height 450 mm Maximum thrust  > 3500 g 
Fuselage width 250 mm Motor power  > 400 W 




Propeller size 14,15 
Aspect ratio 6 Maximum thrust  > 1500 g 
Wing 
Taper ratio 0.5 Motor power  > 400 W 
Root chord 500 mm ESC size > 30 A 
MAC 386 mm    
Wing area 80 dm2    
Wing loading 85 g/dm2    
Sweep angle  25    
Airfoil NACA0009    
Wingspan 200 mm    
Winglet 
Aspect ratio 1    
Taper ratio 0.6    
Root chord 250 mm    
Sweep angle  35    
Motor power  > 900 W    











   
                            
     (ก)                             (ข) 
 
รูปที  4.46 อากาศยานในมุมมองจากดา้นหนา้ (ก) และดา้นขวา (ข) 
 
              
     (ก)                                 (ข) 
 
รูปที  4.47 อากาศยานในมุมมองจากดา้นบน (ก) และไอโซเมทริก (ข) 
 
สาํหรับการติดตั งมอเตอร์ของระบบขึ นลงทางดิ งจะติดตั งใหจุ้ดศูนยถ่์วงของระบบอยู่
ที  จุดเดียวกัน ช่องว่างระหว่างปลายใบพัดกับชายหน้าปีกมีเพียงพอสําหรับใบพัดขนาด    นิ ว 






           
 




รูปที  4.49 แสดงทิศทางการหมุนของใบพดัแบบ Y6B 
 
4.2.2      โครงสร้างอากาศยาน 
อากาศยานต้นแบบถูกสร้างขึ  นจากโฟม ไมอ้ ัด แผ่นคาร์บอนไฟเบอร์และแท่ง
คาร์บอนไฟเบอร์ โดยแพนอากาศตน้แบบและฐานลาํตวัที ทาํสร้างไมอ้ดัขนาด   มิลลิเมตรจะถูกตดั







รูปที  4.50 การตดัไมอ้ดัดว้ยเครื อง CNC Laser cut 
 




      
 
รูปที  4.51 ปีกที ทาํจากโฟมที แบ่งป็น   ส่วนและถูกตดัโดยลวดร้อน 
 
ในส่วนที รับแรงประกอบดว้ย จุดเชื อมต่อระหว่างลาํตวักบั spar จุดเชื อมต่อระหว่าง
















4.2.3      ระบบขับดัน 
ระบบขบัดนัประกอบไปดว้ยมอเตอร์ ใบพดั ESC และแบตเตอรี   สาํหรับแบตเตอรี  ที 
ใชใ้นการทดสอบคือ YPG-4S 5200 มิลลิแอมป์ชั วโมง ซึ งหาไดง่้ายในทอ้งตลาด จากการทดสอบ
พบว่าความจุที สามารถใชไ้ดจ้ริงคือ    ถึง    เปอร์เซนต์หรือเพียงแค่      ถึง      มิลลิแอมป์
ชั วโมงที แรงดนัไฟฟ้าแบบไม่มีโหลดในช่วง    ถึง   .  โวลต ์โดยมีแนวโนม้จะใชไ้ดน้อ้ยลงหาก







รูปที  4.54 แบตเตอรี  ยี หอ้ YPG ขนาด      มิลลิแอมป์ชั วโมง   เซลอนุกรม 
 
ก. ระบบขับดันของอากาศยานปีกตรึง 
ภายหลงัจากทราบนํ  าหนกัและกาํลงัมอเตอร์ที ตอ้งการแลว้ จึงเลือกมอเตอร์และ 
ESC โดยใชโ้ปรแกรม eCalc ควบคู่กบัขอ้มูลจากผูผ้ลิตและความเป็นไปไดใ้นการจัดหารวมถึง         
ความเหมาะสมเรื องราคาอีกดว้ย โดยมอเตอร์ที ตอ้งการอนัดบัที    คือ O.S. OMA-3825-750 KV 
อนัดบัที    คือ EMAX GT3526-04 870 KV อย่างไรก็ตาม OMA-3825-750 KV ไม่สามารถหา
ไดใ้นประเทศและตอ้งใช้เวลาในการสั งนาน จึงเลือกมอเตอร์ GT3526-04 870 KV ที หาไดง่้าย
กวา่มาแทน ตารางที  4.16 แสดงการเปรียบเทียบระหวา่งมอเตอร์ทั ง   แบบ ใบพดัที ใชข้นาด 13x8  
 
ตารางที  4.16 เปรียบเทียบมอเตอร์ OMA-3825-750 KV และ GT3526-870 KV กบัใบพดั 13x8 นิ ว 





ผา่นศูนยก์ลางxความยาว (mm) 37.5x48.3 44x52 
นํ าหนกั  (g) 190 265 
แบตเตอรี   LiPo 3-4 S 3-5 S 
กระแสไฟฟ้าสูงสุด  (A) 60 69 
กาํลงัไฟฟ้าสูงสุด  (W) 1008 1100 






จากตารางที  4.16 พบว่า มอเตอร์ O.S. มีนํ  าหนกัที นอ้ยกว่า ขนาดเลก็ว่า อีกทั งให้
แรงขบัมากกว่า เมื อใชใ้บพดั 13x8 นิ ว เท่ากนั ตวัควบคุมความเร็วรอบที เลือกใชคื้อ Hobbywing 
Flyfun ขนาด     แอมป์ สามารถใชร่้วมกบัแบตเตอรี ชนิดลิเทียม-พอลิเมอร์   ถึง   เซลอนุกรม 
 
     
                            (ก)      (ข) 
 
รูปที  4.55 ESC ยี หอ้ Hobbywing ขนาด     แอมป์ และใบพดั APC 13x8 นิ ว 
 
ผลการทดสอบการใช้ระแสเมื อเปลี ยนแปลงคันเร่งจาก PWM 1200  ถึง 2000               
จาํนวน   ครั  งโดยกระแสที วดัไดจ้ะเป็นค่าเฉลี ย ใชแ้บตเตอรี     กอ้นเป็นแหล่งพลงังาน แสดงไดด้งั
รูปที   .   พบว่า การกินกระแสเฉลี ยสูงสุดอยู่ที     แอมป์ ซึ งนอ้ยกว่าที ระบุไวใ้นขอ้มูลผูผ้ลิตและ












และ ESC โดยระบบขึ นลงทางดิ งจะใช้มอเตอร์ทั งหมด   ตวั ซึ  งเป็นมอเตอร์สาํหรับแบตเตอรี     
เซลอนุกรม มอเตอร์ที ตอ้งการคือ Tiger-motor MN3510-700 KV เนื องจากมีนํ  าหนกัที เบาที สุด                         
ในขนาดมอเตอร์นี   ใช้ร่วมกับใบพัดขนาด   x .  นิ ว ยี ห้อ Gemfan และ ESC ที  เลือกใช้คือ 
Hobbywing X-Rotor ขนาด    แอมป์ ซึ งเป็นรุ่นที ใชก้บัมลัติโรเตอร์โดยเฉพาะ 
จากโปรแกรม eCalc พบวา่ ในการลอยตวัในอากาศตอ้งใชค้นัเร่งประมาณ    
เปอร์เซนต ์กินกระแส   .   แอมป์ต่อ   มอเตอร์และเท่ากบั    .   แอมป์ เมื อรวมทั ง   ตวั อยา่งไร
ก็ตาม จากประสบการณ์ของผูว้ิจยัในการใชโ้ปรแกรม eCalc และขอ้มูลจากผูผ้ลิตพบว่า ผลการ
ประเมินการกินกระแสไฟฟ้าจากโปรแกรมนั นสูงเกินไป เนื องจากมอเตอร์   ตัวสร้างแรงขับ
ประมาณ      กรัม ขอ้มูลจากผูผ้ลิตระบุว่าการกินกระแสอยู่ในช่วง   ถึง    แอมป์เท่านั น หรือ
เพียง    แอมป์เมื อรวมทั ง   ตวั 
                             
   (ก)                 (ข) 
 









อยา่งไรกต็าม เนื องดว้ยมอเตอร์ Tiger-motor MN3510-700 KV นั นมีราคา
ที สูงคือ      บาทต่อ   ตวั อีกทั งผูว้ิจยัยงัไม่แน่ใจว่าจะเปลี ยนรูปแบบการวางมอเตอร์หรือจาํนวน
มอเตอร์อีกหรือไม่ เนื องจากยงัไม่ไดท้ดสอบบินจริง จึงไม่มีขอ้มูลมากพอที จะตดัสินใจ จึงเลือก
มอเตอร์ที มีลกัษณะใกลเ้คียงกนัคือ Redcon 4010-670 KV ที มีราคาเพียง      บาท อยา่งไรก็ตาม          
มอเตอร์ดงักล่าวมีนํ  าหนักที มากกว่า รวมถึงไดแ้รงขับที น้อยกว่า (KV น้อยกว่า) เมื อพิจารณาที 
ขนาดใบพดัและเปอร์เซนต์คนัเร่งเท่ากนั ซึ  งอาจส่งผลต่อสมรรถนะและการควบคุมอากาศยาน     
การเปรียบเทียบมอเตอร์ทั ง   แบบกบัค่าที ออกแบบไวแ้สดงดงัตารางที   .   
 
ตารางที  4.17 การเปรียบเทียบระหวา่งมอเตอร์ MN3510-700 KV และ MN 4010-670  KV  
          กบัใบพดัขนาด   x .  นิ ว 




ผา่นศูนยก์ลางxความยาว (mm) 41.8x28.5 44.5x30.5 
นํ าหนกัรวมสายไฟ  (g) 110 150 
แบตเตอรี   LiPo 3-4 S 3-4 S 
กระแสไฟฟ้าสูงสุดต่อเนื อง  (A) 25 30 
กาํลงัไฟฟ้าสูงสุด  (W) 555 600 
แรงขบัสูงสุด (g)  > 1800 > 1800 
 
4.2.4      การเปรียบเทยีบระหว่างการออกแบบและสร้างจริง 
ในหัวขอ้นี  จะเป็นการเปรียบเทียบความแตกต่างระหว่างสิ งที ออกแบบไวแ้ละสิ  งที 
เกิดขึ นจริง ประกอบดว้ยเรื อง นํ  าหนกัในแต่ละชิ นส่วน ชิ นส่วนที เพิ มขึ นมา ดงัตารางที   .   ซึ  ง
แสดงนํ าหนกัแต่ละส่วนอยา่งละเอียด พบว่าหากใชแ้บตเตอรี จาํนวน   กอ้น จะทาํใหน้ํ าหนกัรวมสูง
















นํ าหนักเปล่า 3,000 3,476 476 15.87 
นํ าหนักระบบขึ นลงทางดิ ง 780 1,488 708 90.77 
นํ าหนักแบตเตอรี  (3 ก้อน) 1,680 1,560  -120 -7.14 














ตารางที  4.19 นํ าหนกัในแต่ละส่วนของอากาศยานใชร้ะบบขึ นลงทางดิ งแบบ Y6 




ปีกพร้อม Spar คาร์บอนไฟเบอร์ 320 2 640 
โครงสร้างฐานที ยดึกบั Spar ปีก 635 1 635 
โครงสร้างฐานที ยดึกบัมอเตอร์ Y6 550 1 550 
ขาลงจอด 75 4 300 
แท่งคาร์บอนยดึมอเตอร์ Y6 รวม 145 1 145 
อุปกรณ์ยดึ-เชื อมต่ออื นๆ 150 1 150 
ผิวลาํตวัทั งหมด 232 1 232 
นํ าหนักโครงสร้าง 2,652 
ระบบขับดนัปีกตรึง 
มอเตอร์ 330 1 330 
ใบพดั 35 1 35 




มอเตอร์ 150 6 900 
ใบพดั 20 6 120 
ESC พร้อมสายไฟ 58 6 348 
ฐานรองมอเตอร์ 40 3 120 
นํ าหนักระบบขับดันหลายใบพดั 1,488 
ระบบขับดนัทั วไป 
ตวัวดัแรงดนัและกระแสไฟฟ้า 19 1 19 
เซอร์โว 25 2 50 
แบตเตอรี  520 2 1,040 
นํ าหนักระบบขับดันทั วไป 1,629 
ระบบบินอัตโนมัต ิ
บอร์ด Pixhawk  65 1 65 
GPS และ Compass 32 1 32 
เซนเซอร์วดัความเร็วอากาศ 19 1 19 
นํ าหนักระบบบินอัตโนมติั 116 
อุปกรณ์สื อสาร 
ตวัรับสัญญานวิทย ุ 14 1 14 
ตวัรับ-ส่งสัญญานขอ้มลูการบิน 50 1 50 
กลอ้งและชุดส่งภาพ 90 1 90 
นํ าหนักระบบอุปกรณ์สื อสาร 154 
นํ าหนักรวมของทุกระบบ (แบตเตอรี    ก้อน ไม่รวมสัมภาระ) 6,524 
  บทที    
    การทดสอบอากาศยาน 
 
หลงัจากที ได้สร้างต้นแบบอากาศยานและติดตั งระบบขับดันเรียบร้อยแลว้ ขั นตอนถดัมา         





ในการทดสอบในโหมดนี  อากาศยานจะถูกปล่อยขึ นดว้ยมือ (Hand launch) เนื องจากไม่ได้
ติดตั งฐานลอ้ (รูปที   . ) มีจุดประสงค์เพื อทาํการปรับทริมเพิ มเติมหากจาํเป็น ปรับจูนค่าเกนของ   
ตัวควบคุมและทดสอบการควบคุมอากาศยานและหาจุดบกพร่องที อาจเกิดขึ น นํ  าหนักขึ นบิน         
 .  กิโลกรัม ใชแ้บตเตอรี        มิลลิแอมป์ชั วโมง   กอ้น 
จากการทดสอบการบินมีผลดงันี  
ที คนัเร่งในช่วง   -   เปอร์เซนต์ อากาศยานมีความเร็วในช่วง   -   เมตรต่อวินาที การกิน
กระแส   -   แอมป์ ซึ งนอ้ยกวา่ที ประเมินไว ้เนื องจากอากาศยานที ทดสอบนั นเบากวา่      ที คาํนวณ 
เนื องจากไม่ไดติ้ดตั งระบบขึ นลงทางดิ ง ส่งผลใหแ้รงตา้นนอ้ยกว่า ทาํใหค้วามเร็ว       ที เท่ากนั กิน
กระแสตํ ากว่า ซึ  งอาจรวมถึงความคาดเคลื อนจากการประมาณพารามิเตอร์ที ใชค้าํนวณโดยเฉพาะ
อยา่งยิ ง ประสิทธิภาพของระบบขบัดนั 
ภายหลงัการปรับจูนเกนของตวัควบคุมที ความเร็ว    เมตรต่อวินาทีแลว้ดงัรูปที   .  จึงไดท้าํ










Gain scheduled เป็นวิธีที นิยมนาํมาประยุกต์ใชก้บัระบบควบคุมแบบ PID โดยหลกัการคือ 
หากระบบทราบวา่ตวัแปรใดเป็นตวัแปรที เปลี ยน Dynamic properties ของระบบจะใหค่้าเกนของ
ตวัควบคุมปรับเปลี ยนตามตวัแปรนั นเพื อให้ค่าเกนเหมาะสมในทุกๆช่วงของการทาํงานดงัรูปที      
 .  ในกรณีอากาศยานทราบว่า ความเร็วอากาศส่งผลต่อ Dynamic properties ดงันั น ผูว้ิจยัจะ
ปรับปรุงระบบควบคุมใหค่้าเกนเปลี ยนแปลงตามความเร็ว 
 
      
                 (ก)           (ข) 
 
รูปที  5.1 การขึ นดว้ยวิธี Hand launch (ก) ภาพถ่ายจากบนอากาศยาน (ข) 
 
   
          (ก)              (ข) 
 
รูปที  5.2 การตอบสนองของการควบคุมมุม Pitch ที ความเร็ว    (ก) และ    (ข) เมตรต่อวินาที 
 
5.1.1  การปรับปรุงระบบควบคุมท่าทางการบินของอากาศยานปีกตรึง 
เนื องจากเฟริมแวร์ Autopilot ที มีอยู่ไม่สามารถปรับค่าเกนตามความเร็วได ้ผูวิ้จยัจึง
ตอ้งพฒันาขึ น โดยวิธีการมีดงัต่อไปนี   
1. ทาํการศึกษาระบบควบคุมที มีและเขียนโคด้เพิ มเติมเขา้ไปในระบบ 
2. เกนที ปรับตามความเ ร็วคือเกน  P (Proportional gain) เ นื  องจากส่งผลต่อ  
Transient response ของระบบซึ งคาดว่าจะแกปั้ญหาที เกิดขึ นได ้โดยจะบินทดสอบที ความเร็ว    





   และ    เมตรต่อวินาที จากนั นจะหาสมการความสัมพนัธ์ที เหมาะสม เพื ออพัโหลดสู่ระบบ
ควบคุมใหอ้ากาศยานบินไดห้ลากหลายความเร็วพร้อมทั งมีการตอบสนองที ดี 
3. เพื อใหม้ั นใจว่าโคด้ที ปรับปรุงทาํงานอยา่งปกติและไม่ก่อใหเ้กิดอนัตรายต่ออากาศ
ยาน ดงันั นโคด้จะถูกอพัโหลดเขา้สู่ Pixhawk และเชื อมต่อกบัโปรแกรม groundcontrol และ X-
plane 10 ที อยู่ในคอมพิวเตอร์ การทดสอบนี  เรียกว่า Hardware in the Loop (HIL)  













5.1.2  การบินทดสอบภายหลังการปรับปรุงระบบควบคุมแบบ Gain scheduled  
การบินทดสอบจะทดสอบเพิ มเติมในส่วนของความเร็ว    และ    เมตรต่อวินาที     
ซึ  งทาํการปรับจูนเกนของตวัควบคุมที ความเร็วนั นๆ ผลการตอบสนองแสดงดงัรูปที   .  เมื อนาํเกน
ของทั ง   ความเร็วมาพลอตกราฟพบว่าความสมัพนัธ์ที เหมาะสมที สุดคือความสัมพนัธ์แบบเชิงเสน้ 
ดงัรูปที   .  สมการดงักล่าวจะถูกอพัโหลดลงในระบบควบคุมแบบ Gain scheduled โดยค่าเกนจะ
มีการปรับเปลี ยนตามความเร็ว จากการทดสอบพบว่า อากาศยานสามารถบินไดดี้ในช่วงความเร็วที 





รูปที  5.5 การตอบสนองของการควบคุมมุม Pitch ที ความเร็ว    (ก) และ    (ข) เมตรต่อวินาที 
 
          
 
รูปที  5.6 ความสัมพนัธ์ระหว่างเกน Proportional และความเร็วของการควบคุม pitch และ roll 
y = -0.002x + 0.09





























ลงทางดิ งเพื อหาจุดพงพร่อง โดยทดสอบในสภาวะที มีสัมภาระติดอยู่นํ  าหนักรวม  .   กิโลกรัม 
แบตเตอรี จาํนวน   กอ้น กอ้นละ      มิลลิแอมป์ชั วโมง มีผลมีดงันี  
มอเตอร์ระหว่างใบบนและล่างหมุนที ความเร็วต่างกนั เนื องจากผลรวมของแรงบิดไม่เท่ากนั
ระหวา่งทวนกบัตามเขม็นาฬิกา ทาํใหอุ้ณหภูมิต่างกนั แกไ้ขโดยตั งมุมมอเตอร์ 
แรงขบัไม่เพียงพอตอ้งใชค้นัเร่งมากกว่า   % ส่งผลให้ควบคุมไดย้ากในขณะที มีลม เนื องจาก
มอเตอร์บางตัวทาํงานเกือบหรือถึงกาํลังสูงสุดที สามารถทําได้ (สัญญาน PWM เท่ากับ     ) 
สาเหตุเกิดจากมอเตอร์ตวันี  คือ Redcon 4010-670 KV มีแรงขบันอ้ยกว่าตวัที ตอ้งการคือ T-motor 
MN3510-700 KV ประกอบกบันํ  าหนักของอากาศยานมีมากกว่าที ประมาณไว ้วิธีแกไ้ขคือเพิ ม
จาํนวนมอเตอร์และเปลี ยนรูปแบบการวางมอเตอร์ใหม่รวมถึงลดนํ าหนกัในส่วนที ไมจ่าํเป็น  
เนื องจากการปรับปรุงอากาศยานในครั  งนี  ส่งผลต่อรูปลกัษณ์ สมรรถนะโดยรวมอย่างมาก        









รูปที  5.8 สัญญาน PWM ระหวา่งตวัที หมุนตามเขม็นาฬิกา (แดง) และทวนเข็มนาฬิกา (นํ าเงิน) 
 
5.3 การปรับปรุงอากาศยานหลงัการทดสอบ 
ผลจากการทดสอบในหวัขอ้ที   .  การทดสอบในโหมดอากาศยานหลายใบพดั ทาํใหต้อ้งมีการ
ปรับปรุงอากาศยานดงันี   
1. เปลี ยนรูปแบบการวางมอเตอร์จาก Y6 เป็น X8 ซึ งตอ้งจดัหามอเตอร์และ ESC เพิ ม   ชุด 
2. จากขอ้   จึงจาํเป็นตอ้งตั งค่า Mixer output ของระบบหลายใบพดัใหม่ จากเดิมคือ Y6 
3. เปลี ยนตาํแหน่งมอเตอร์ของอากาศยานปีกตรึงจาก Tractor เป็น Pusher เนื องจากไม่มี
มอเตอร์ของระบบขึ นลงทางดิ งที ดา้นหลงัแลว้ 
4. เปลี ยนจุดรับแรงของแขนมอเตอร์จากเดิมคือแผ่นไมใ้ตล้าํตวัมาเป็นที ปีก โดยให้นํ  าหนัก
ทั งหมดถ่ายเทไปที  Wing spar ผลสืบเนื องคือนํ  าหนักลดลงจากการที ยกชุดรับแรงใต้
















รูปที  5.11 แสดงทิศทางการหมุนของใบพดัแบบ X8 
 
 . .        นํ าหนักของอากาศยานภายหลงัการปรับปรุง 
เนื องดว้ยนํ าหนกัเปล่าของอากาศยานในปัจจุบนัคือ 6.18 กิโลกรัม หากใส่แบตเตอรี   
  กอ้นตามการออกแบบจะทาํให้นํ  าหนกัรวมสูงถึง  .   กิโลกรัม ซึ งสูงกว่าที ออกแบบไวถึ้ง  .   
กิโลกรัม อีกทั งมอเตอร์ให้แรงขบัสูงสุดเพียง  .  กิโลกรัม ทาํให้อตัราส่วนแรงขบัต่อนํ  าหนกัเหลือ 
 .   จากเดิมที ออกแบบคือ  .   (รวมสัมภาระ  .  กิโลกรัมแลว้) ดว้ยเหตุนี   จึงวางแผนใช้งาน
แบตเตอรี  เพียง   กอ้นในการทดสอบ ซึ งจะกล่าวถึงในหวัขอ้ถดัไป 















นํ าหนักเปล่า 3,476 3,159 -317 -9.12 
ระบบขึ นลงทางดิ ง 1,488 1,984 496 33.33 
นํ าหนักแบตเตอรี  (2 ก้อน) 1,040 1,040 0 0.00 
นํ าหนักรวม 6,004 6,183 179 2.98 
 










นํ าหนักเปล่า 3000 3159 159 5.30 
ระบบหลายใบพัด 780 1984 1204 154.36 
นํ าหนักแบตเตอรี  1680 (3 กอ้น) 1040 (2 กอ้น) -640 -38.10 
นํ าหนักรวม 5460 6183 723 13.24 
 
 




















รูปที  5.13 เปรียบเทียบนํ าหนกัของอากาศยานจากการออกแบบ Y6 การสร้างY6 และการสร้าง X8 
 
 . .        โมเมนต์ความเฉื อยของอากาศยานภายหลงัการปรับปรุง 
โมเมนต์ความเฉื อยของอากาศยานภายหลงัการปรับปรุงพบว่ามีการเพิ มขึ นในทุกๆ
แนวแกนภายหลงัทราบโมเมนต์ความเฉื อยของอากาศยานแลว้ สามารถหาพารามิเตอร์ที เกี ยวขอ้ง  
กับ Dynamic stability ดังแสดงดังตารางที    .  พบว่า พารามิเตอร์ทุกตัวเป็นไปตามเกณฑ์                
ที กาํหนด อย่างไรก็ตาม เนื องจากรูปร่างทางอากาศพลศาสตร์ไม่ได้มีการเปลี ยนแปลง ดังนั น 
Stability derivative จึงมีค่าเท่าเดิมซึ งมีค่าเป็นลบ หมายถึงมีเสถียรภาพเชิงพลวตั  
 
ตารางที  5.3 โมเมนตค์วามเฉื อยของอากาศยานก่อนและหลงัการปรับปรุง 
โมเมนต์ความเฉื อย Y6 (kg.m2) X8 (kg.m2) ร้อยละเพิ มขึ น 
Ixx 0.522 0.616 18.01 
Iyy 0.327 0.393 20.18 
Izz 0.839 0.999 19.07 
 
พิ จ า ร ณ า เ ส ถี ย ร ภ า พ า ก า ศ ย าน พ บว่ า  mC ใก ล้ เ คี ย ง กับ อ า ก า ศ ย า น แ บ บ 
Conventional (มีหาง) แต่มากกว่าอากาศยานแบบ Tailless (ไม่มีหาง) โดยค่านี  ขึ นอยู่กบัตาํแหน่ง 
































มีค่ามากกว่าของ BFF และ UiTM เนื องจาก             
มี Winglet เปรียบเสมือนติดตั  ง Vertical stabilizer ซึ  งช่วยเพิ ม Yawing moment แต่ n
C
    
ของ SUTech VTOL นอ้ยกว่าของ AMT-200S ซึ งเป็นแบบ Convetaiontal  
การคาํนวณนี  ไดจ้ากโปรแกรม XFLR5 ซึ  งใชวิ้ธี Vortex lattice ซึ  งไม่ไดร้วมผล
ของความหนืดเข้าไปและผลของระบบขึ นลงทางดิ ง ซึ  งมีต่ออากาศพลศาสตร์ของอากาศยาน 
นาํไปสู่ความคลาดเคลื อนของพารามิเตอร์ดงักล่าวได ้อย่างไรก็ตาม เนื องจากไม่มีขอ้มูลอื นๆที ช่วย
เพิ มความแม่นยาํ ค่าของพารามิเตอร์ดงัตารางที   .  จึงถูกใชเ้ป็นค่าเบื องตน้เพื ออธิบายเสถียรภาพ       
ของอากาศยาน ซึ งยนืยนัจากการบินแลว้ว่าอากาศยานมีเสถียรภาพจริง เนื องจากบินไดป้กติ 
 
ตารางที   .  Stability derivative ของอากาศยาน 
รูปแบบ ชื อ 



















-0.108 -0.577 0.032 -0.529 -2.352 -0.015 VLM 
X-8 -0.107 -0.252 0.024 -0.402 -1.315 -0.013 VLM 
Tailless 
+ No winglet 
BFF -0.016 -0.416 0.0185 -0.561 -1.904 -0.005 VLM 











 . .        แรงต้านของอากาศยานภายหลงัการปรับปรุง 
แรงตา้นของอากาศยานเพิ มขึ นในส่วนมอเตอร์ระบบขึ นลงทางดิ งเนื องจากเส้นผ่าน
ศูนย์กลางมีขนาดใหญ่ขึ  น แรงต้านที ใบพัดมีลดลงเนื องจากลดขนาดมอเตอร์จากเดิม    นิ ว          









ตารางที  5.5 สมัประสิทธิ  แรงตา้นในแต่ละชิ นส่วนอากาศยาน 
ชิ นส่วน เลขเรย์โนลด์ สัมประสิทธิ แรงต้าน 
Wing 5.29x105 0.0135 
Winglet 2.64x105 0.0015 
Fulselage 8.15x105 0.0050 
External store 4.08x105 0.0064 
Landing skid 1.63x104 0.0076 
Motor 5.44x104 0.0122 














 . .        สมรรถนะทางการบินของอากาศยานภายหลังการปรับปรุง 
ความเร็วในกาทาํภารกิจมีการเปลี ยนแปลงให้สอดคลอ้งกับสภาวะปัจจุบันของ
อากาศยาน เนื องจากโปรแกรม XFLR5 ไม่สามารถทาํนายการเกิด Stall ได ้ดงันั น จึงกาํหนดใหมุ้ม
ปะทะที ความเร็วความเร็ว    เมตรต่อวินาทีเมื ออากาศยานหนัก  .  กิโลกรัมเป็นจุด Stall ดงันั น             
เมื อนํ  าหนกัของอากาศยานสูงขึ น(X8) ความเร็ว Stall จึงที เพิ มขึ น เนื องดว้ยอากาศยานมีการติดตั ง
ระบบขึ นลงทางดิ งไวที้ ใต้ปีก ย่อมทาํให้การไหลของอากาศผ่านปีกแย่ลง ดงันั นในระหว่างการ
ทดสอบกาํหนดใชค้วามเร็ว Stall ของอากาศยานมากกวา่หรือเท่ากบั    เมตรต่อวินาที 
เช่นเดียวกันกับการพิจารณาความเร็ว Stall ที มุมปะทะคงที สําหรับการบินกลับ 
(Cruiseback) ความเร็วจึงเพิ มขึ นจากเดิม    เมตรต่อวินาทีมาเป็นมากกว่าหรือเท่ากบั    เมตรต่อ
วินาที และ การบินเขา้สู่เป้าหมายจากเดิมความเร็ว    เมตรต่อวินาทีมาเป็นมากกว่าหรือเท่ากบั   




และโหมดอากาศยานปีกตรึง ภารกิจมีการเปลี ยนแปลงดงัตารางที   .  เพื อใหส้อดคลอ้งกบัพลงังาน
ที มีน้อยลง ภารกิจหลกัคือการส่งสัมภาระภายในเวลาที กาํหนดจะถูกรักษาไว ้ในส่วนที ถูกตดัออก
คือเวลาบินวน   นาทีและจาํกดัเวลาลอยตวันิ งไม่เกิน   นาทีจากเดิม   นาที 
ในการลงจอดจะเพิ มความเร็วจากเดิม   และ  .  เมตรต่อวินาที เพื อประหยดัพลงังาน จากการ
ทดสอบเบื  องต้นกับระบบขับดันแบบ Y6 แล้วพบว่าเป็นไปได้ ความเร็วเดิมทางเพิ มขึ  นเป็น             









รูปที  5.16 การเปรียบเทียบระหว่างมุมปะทะและความเร็วในช่วงการ Stall, Cruiseback และ Cruise 
 
ตารางที  5.6 การเปลี ยนแปลงภารกิจ 
พารามิเตอร์ ค่าเดิม ค่าใหม่ หน่วย 
ความเร็วร่วงหล่น 14 > 15 m/s 
ความเร็วการไต่ 16 > 17 m/s 
ความเร็วเดินทาง 20 22 m/s 
ความเร็วเดินทางกลบั 16 > 17 m/s 
ความเร็วลงทางดิ ง 2 2.5 m/s 
เวลาลอยตวันิ ง 120 60 s 













การปรับจูนอากาศยานระปรับจูนทั ง   แนวแกนคือ Roll Pitch และ Yaw โดยจูน
ใหมี้การตอบสนองเร็วกว่าทั วไป เนื องดว้ยตอ้งการให้อากาศยานตา้นทานต่อสภาพลมไดโ้ดยเฉพาะ








รูปที  5.18 การตอบสนองในการ Roll 
 
ผลการใชพ้ลงังานในการขึ น ลงและลอยตวันิ งในอากาศแสดงไดด้งัรูปที   .   ถึง  .   
 การขึ นทางดิ งในการทดสอบมีความเร็วเฉลี ยอยู่ที    เมตรต่อวินาที ที คนัเร่งคนั    % กิน





 การลงทางดิ งมีความเร็วเฉลี ยอยู่ที    .  เมตรต่อวินาที ที คนัเร่งคนั    % ใชก้ระแสไฟฟ้า
เฉลี ย    แอมป์ 
 การลอยตวันิ งที ความสูง    เมตรจากพื นดิน กินกระแสเฉลี ย    แอมป์ เมื อเวลาเพิ มขึ น    
















รูปที  5.21 กระแสและแรงดนัไฟฟ้าในการทดสอบลอยตวัในอากาศ 
 
อยา่งไรกต็ามที ทดสอบลอยตวันิ งพบว่า ในเวลา   นาที พบวา่ มีกลิ นไหมจ้ากแผงจ่าย
ไฟฟ้าภายในลาํตวัอากาศยาน จากการตรวจสอบพบรอยการไหม ้ปัญหาเกิดจากแผงจ่ายไฟสามารถ
รับกระแสตามขอ้มูลการผลิตคือ    แอมป์ แต่การใชง้านอย่างต่อเนื องคือ    แอมป์ ประกอบกบั
อากาศที ร้อนจดัจึงทาํให้เกิดการไหม ้การแกไ้ขคือเปลี ยนแผงจ่ายไฟฟ้าเป็น   แผง โดยแต่ละแผง                




สามารถถูกเร่งเขา้สู่ความเร็วที มีแรงยกเพียงพอหรือไม่ โดยความเร็วที ตอ้งการคือ 15 เมตรต่อวินาที 
เพื อตรวจสอบการควบคุมอากาศและบนัทึกการใชพ้ลงังาน  
ผลการทดสอบมดีังนี  
ในขณะเร่งจาก   ถึง    เปอร์เซนต์ อากาศยานมีอากาศ Yaw ไปดา้นซ้ายดงัรูปที  
 .   จนไม่สามารถเปลี ยนโหมดการบินได ้จากการตรวจขอ้มูลการบินของมอเตอร์พบว่า มอเตอร์           
ที ใบพดัหมุนทวนเข็มนาฬิกา (ไดแ้รงบิดหมุนตามเข็มหรือ Yaw ขวา) ทาํงานสูงกว่าโดยฉพาะ
มอเตอร์ทางดา้นซา้ยของลาํ (มองจากทา้ยลาํ) จึงสรุปไดว่้า เนื องจากมอเตอร์ระบบปีกตรึงหมุนตาม
เขม็นาฬิกา จึงไดแ้รงบิดทวนเขม็นาฬิกา ส่งผลให้ลาํตวั Roll ไปทางซา้ย มอเตอร์ดา้นซา้ยจึงทาํงาน
หนกัขึ น ประกอบกบัการท่าทางการบิน Roll และ Yaw มีการ Coupling กนัโดยธรรมชาติ จึงมีผล





    
 




รูปที  5.23 มุม Yaw ของอากาศยานขณะทดสอบการเปลี ยนโหมดที คนัเร่งสูงสุด     % 
 
การทดสอบเกิดขึ นอีกครั  งที เปอร์เซนต์คนัเร่งสูงสุด 100 แต่ไดป้รับมุมมอเตอร์ให้
สร้างแรงบิดตามเข็มนาฬิกามากขึ น จากการทดสอบครั  งนี พบว่าอากาศยานสามารถเปลี ยนโหมดได ้
ไม่มีอาการ Yaw ซ้ายให้เห็น อย่างไรก็ตามจากการตรวจสอบข้อมูลการบินพบว่ายงัมีการ Yaw 
เกิดขึ นเลก็นอ้ย แต่สามารถชดเชยและเปลี ยนโหมดการบินจนสาํเร็จได ้
ในส่วนความเร็วของอากาศยานพบวา่ หากเร่งดว้ย 100 เปอร์เซนต ์ที เวลา   วินาที จะ
ทาํใหไ้ดค้วามเร็ว    เมตรต่อวินาที ซึ  งเพียงพอต่อการสร้างแรงยก ดว้ยเหตุนี   ในการทดสอบต่อไป
จะใชเ้วลาในการเร่งเท่ากบั   วินาที การที เวลาเร่งมากกเกินไปจะทาํให้อากาศยานออกห่างจากจุด







รูปที  5.24 ความเร็วของอากาศยานและเปอร์เซนตเ์ร่งมอเตอร์ระหวา่งทดสอบเปลี ยนโหมดการบิน 
 
ขอ้มูลดา้นพลงังานแสดงดงัรูปที   .   พบว่า ในช่วงแรกของการเร่ง มอเตอร์ระบบ
ปีกตรึงทาํงานตํ ากว่า     เปอร์เซนต ์กระแสไฟฟ้าละค่อยๆลดลงและตํ าสุดที     แอมป์ แต่เมื อเวลา
เพิ มขึ นประมาณ   วินาที มอเตอร์ระบบปีกตรึงทาํงาน     เปอร์เซ็น กระแสไฟฟ้าจะเพิ มขึ นจน
สูงสุดที      แอมป์ แมก้ารทาํงานของมอเตอร์ระบบหลายใบพดัจะลดลงเรื อยๆแต่ยงัลดไม่ตํ าพอ 












รูปแบบ นั นคือการขึ นทางดิ ง เปลี ยนโหมดเขา้สู่ระบบปีกตรึง การไต่สู่ระดบั บินเดินทาง การลด
ระดบัและลงทางดิ ง อีกทั งยงัมีการทดสอบการ Stall เพื อหาความเร็วที ต ํ าที สุดที จะทาํปฏิบติัการ 
รวมถึงตรวจสอบลกัษณะอาการที เกิดขึ น การทดสอบครั  งนี  จึงสาํคญัและอนัตรายที สุด  
 
    
 
รูปที  5.26 อากาศยานระหวา่งการทดสอบ 
 
ก. การไต่ระดบัด้วยโหมดอากาศยานปีกตรึง 
 การไต่ระดบัจะเริ  มหลงัจากเปลี ยนโหมดการบินเรียบร้อย รูปที   .   แสดงอตัรา
การไต่พบว่าอยู่ในช่วง  . -  เมตรต่อวินาที มีค่าเฉลี ยอยู่ที    เมตรต่อวินาที และความเร็วอากาศยาน
อยู่ในช่วง   -   เมตรต่อวินาที การไต่ใช้กระแสไฟฟ้าเฉลี ย   .  แอมป์ เนื องจากไดเ้ร่ง     % 
อย่างไรก็ตาม อตัราการไต่ที แสดงนั นน้อยกว่าที ตอ้งการคือ   เมตรต่อวินาที เนื องจากใช้มุมไต่ที 





จะบินให้อยู่ในช่วงความเร็ว    เมตรต่อวินาที ที คนัเร่ง   - 0 % ผลการใชก้ระแสไฟฟ้าแสดงดงัรูป





เนื องด้วยใบพัด   x7 ไม่เหมาะสมกับความเร็วสูงเช่นนี   สามารถปรับให้ใช้
กระแสลดลงดว้ยการใชใ้บพดัที มี Pitch ใบพดัสูงขึ น อาทิ   x  อยา่งไรกต็าม อาจทาํใหส้มรรถนะที 









รูปที  5.28 ความเร็วอากาศยานและกระแสไฟฟ้าขณะบินเดินทาง 
 
ค. การทดสอบการ Stall 






อาการ Stall พบว่า ความเร็วที อากาศยานเกิดการ Stall คือความเร็วประมาณ    เมตรต่อวินาทีที 
คนัเร่ง    เปอร์เซนต ์อย่างไรก็ตาม ความเร็วอากาศที ตรวจวดัไดก้บัความเร็ว Stall จริงอาจมีความ
แตกต่างกนัเนื องจากอุปกรณ์วดัความเร็วอากาศถูกติดตั งให้ขนานกบัลาํตวัอากาศยานแต่ความเร็ว 
Stall จะตอ้งเป็นทิศทางที  ทาํมุมกบัแนว Chord ของปีก ดงันั นความเร็ว Stall จริงจะสูงกว่า    
เมตรต่อวินาที ดว้ยเหตุนี   ความเร็วที ตํ าที สุดในการปฏิบติัการจะถูกตั งไวเ้เท่ากบั    เมตรต่อวินาที 
อาการที เกิดขึ นเริ มจากการ Roll ไม่สามารถควบคุมไดต้ามที ตอ้งการ จากนั นจึง
เกิดการ Roll ดว้ยตวัเองอย่าฉับพลนั (รูปที   .  ) อาการที เกิดขึ นเป็นไปตามลกัษณะทั วไปของ
อากาศยานแบบปีกบินทุกประการ กล่าวคือ เกิดการ Stall ที ช่วงปลายปีกก่อน ทาํให ้Elevon ทาํงาน
ไดไ้ม่เต็มประสิทธิภาพ ผลคือการบงัคบัการ Roll เป็นไปอย่างลาํบาก ตามดว้ยการความไม่สดดุล





รูปที  5.29 มุม Roll และความเร็ว (Airspeed) ระหวา่งการทดสอบ Stall 
 











การบินในโหมดนี  จะใชค้วามเร็วอยู่ที     เมตรต่อวินาทีตามแผนเดิม แต่เนื องจาก
นํ  าหนกัและแรงตา้นไดม้ากขึ น หากบินที ความเร็วเดิมอาจส่งผลให้เกิดการ Stall ดงันั นจึงเปลี ยน
ช่วงความเร็วที บินเป็น    เมตรต่อวินาทีแทนเพื อความปลอดภยัในการทดสอบ (18 เมตรต่อวินาที
คือความเร็วที ตํ าที สุดในการการปฏิบติัการ) จากการทดสอบพบว่าการใช้กระแสไฟฟ้าเฉลี ย    









หรือไม่ และอากาศยานจะสามารถทาํภารกิจไดส้าํเร็จไดห้รือไม่ โดยพิจารณาเฉพาะในเรื องพลงังาน 
(แบตเตอรี  เพียงพอหรือไม่) โดยช่วงเปลี ยนโหมดการบิน เพื อความสะดวกจะไม่คิดการใชพ้ลงังาน
เนื องจากมีช่วงเวลาที สั น โดยเวลาในส่วนนี จะถกูนาํไปรวมกบัการไต่ระดบัแทน 
 
5.5.1      พลงัที ใช้ในแต่ละช่วงการบินจากการทดสอบ 
การขึ นทางดิ ง: จากแผนภารกิจคือการขึ นสู่ความสูง    เมตร ใชค้วามเร็ว   เมตรต่อ
วินาทีใชเ้วลา    วินาที จาํนวนครั  งสาํหรับช่วงนี  คือ   ครั  ง เวลารวมทั งสิ น    วินาที  


















การลงทางดิ ง: จากแผนภารกิจคือการลงจากความสูง    เมตร ใชค้วามเร็ว  .  เมตร
ต่อวินาที ใชเ้วลา    วินาที จาํนวนครั  งสาํหรับช่วงนี  คือ   ครั  ง เวลารวมทั งสิ น    วินาที  















การลอยตัวนิ ง: ใชเ้วลาทั งสิ น    วินาที กระแสไฟฟ้าที ใชคื้อ    แอมป์ พลงังานที 















การไต่ระดบั: ไต่ระดบั     เมตร จากความสูง    เมตร อตัราการไต่   เมตรต่อวินาที 
ใช้เวลา    วินาที จาํนวนครั  งสําหรับช่วงนี  คือ   ครั  ง เวลารวมทั งสิ น    วินาที การไต่ระดบัได้
ระยะทาง     ในแนวระดบัดว้ยซึ งจะพิจารณาในส่วนบินเดินทางต่อไป 















การบินเดินทางเข้าสู่เป้าหมาย: บินเดินทางดว้ยความเร็ว    เมตรต่อวินาที เนื องจาก
การไต่ระดบัจะไดร้ะยะทางในแนวระดบัดว้ย จากการทดสอบพบว่ามีความเร็วในแนวระดบัในช่วง
การไต่ระดบัมีค่าเฉลี ยเท่ากบั    เมตรต่อวินาที ภายในเวลา    วินาที จะไดร้ะยะทางทั งสิ น     
เมตร ระยะทางจากเดิม      เมตร จะคงเหลือ      เมตร จึงใชเ้วลา     วินาที 
 







การเดินทางกลับสู่จุดปล่อยอากาศยาน: บินเดินทางดว้ยความเร็ว    เมตรต่อวินาที 
เนื องจากการไต่ระดบัจะไดร้ะยะทางในแนวระดบัดว้ย จากการทดสอบพบว่ามีความเร็วในแนว
ระดบัในช่วงการไต่ระดบัมีค่าเฉลี ยเท่ากบั    เมตรต่อวินาที ภายในเวลา    วินาที จะไดร้ะยะทาง
ทั งสิ น     เมตร ระยะทางจากเดิม      เมตร จะคงเหลือ      เมตร จึงใชเ้วลา     วินาที 
















เวลาที ใชต้ลอดทั งภารกิจในส่วนที เสียพลงังานเท่ากบั     วินาที หรือ    นาที    
วินาที ใช้พลงังานทั งสิ น      มิลลิแอมป์ชั วโมง อย่างไรก็ตาม การคาํนวณนี  เป็นการคิดแบบ
กระแสไฟฟ้าคงที  ซึ  งในความเป็นจริงจะไม่เป็นเช่นนี  เนื องจากแรงดนัไฟฟ้าแบตเตอรี ลดลง เพื อ
รักษากาํลงัไฟฟ้าที ให้แก่มอเตอร์ กระแสไฟฟ้าจะถูกดึงเพิ มขึ น ส่งผลให้ไม่สามารถดาํเนินภารกิจ
ตามแผนได ้
หากมีการปรับภารกิจให้ไม่มีการลอยตวันิ ง    วินาที พลงังานที ใช้จะลดลงเหลือ 
     มิลลิแอมป์ชั วโมง แตกต่างกบัความจุแบตเตอรี  ที ใชง้านไดจ้ริงอยู่ประมาณ      มิลลิแอมป์
ชั วโมง ดว้ยเหตุนี  จึงจะสามารถไปและกลบัจากเป้าหมายไดอ้ย่างปลอดภยัในแง่ของการมีพลงังานพี
ยงพอ หากยงัมีการลอยตวันิ ง   นาทีแลว้ ระหว่างการบินมี Headwind หรือตอ้งบินลอยตวัเพิ มเติม 
จะทาํใหไ้ม่มีพลงังานเพียงพอสาํหรับบินกลบั วิธีแกไ้ขคือตอ้งลดนํ าหนกัลงอย่างนอ้ย     กรัมและ
เพิ มแบตเตอรี ขนาด      มิลลิแอมป์ชั วโมงเขา้ไปแทน 
 
5.5.3       พลงังานที น้อยที สุดที สามารถบินกลับฐาน 
เนื องจากความเป็นจริงไม่ทราบภารกิจที แน่นอน ระยะทางที บินอาจจะน้อยกว่า          


















ยานตอ้งการพลงังานไฟฟ้าอย่างน้อย      มิลลิแอมป์ชั วโมง หรือใชไ้ดไ้ม่เกิน      มิลลิแอมป์




แผนปฏิบัติการเนื องจากความสูงในช่วงขึ  นทางดิ งมีผลต่อการใช้พลังงาน ซึ  งช่วงนี  มีการใช้
กระแสไฟฟ้าสูงถึง    แอมป์ ดว้ยเหตุนี หากความสูงที ขึ นทางดิ งตํ าลง ทาํใหมี้เวลามากขึ นในการไต่
ระดบัสู่     เมตร (ช่วงไต่ระดบัใชก้ระแสไฟฟ้าน้อยกว่าขึ นทางดิ ง) เนื องดว้ยการไต่ระดบัจะได้
ระยะทางในแกน ระดบัดว้ย ทาํให้ระยะทางที บินสู่เป้าหมายสั นลง ดงันั นการขึ นทางดิ งที ความสูง
ตํ าลง มีแนวโนม้  การใชพ้ลงังานนอ้ยกวา่ สามารถแสดงกราฟความสัมพนัธ์ต่อไปนี   
 










 . ภารกิจเดิม 980 10700 3 11700 
 . ภารกิจใหม่ (ลอยตวั   
นาที, ไม่บินวน) 
620 7300 2 7800 
 . ภารกิจใหม ่ไม่รวมลอยตวั 
  นาที, ไม่บินวน 
560 5950 2 7800 
   
 
 











รูปที  5.33 ความสัมพนัธ์ระหวา่งความสูงที ขึ นทางดิ งและเวลาที ใชใ้นช่วงการบินเขา้สู่เป้าหมาย 
 
การขึ นทางดิ งดว้ยโหมดอากาศยานหลายใบพดัสู่ความสูง    เมตรมีแนวโน้มที ใช้
พลงังานน้อยกว่าเมื อเทียบกับความสูง    เมตร กล่าวคือ มีการใชพ้ลงังานลดลง     มิลลิแอมป์
ชั วโมง ระยะทางสั นลง     เมตรและเวลาลดลง    วินาที  
 
5.5.5 สัดส่วนการใช้พลงังานในแต่ละช่วงของการบิน 
สดัส่วนการใชพ้ลงังานในแต่ละช่วงการบินสามารถแสดงไดด้งัรูปที   .   พบว่า ช่วง
ที ใช้พลังงานสูงที  สุดคือช่วงบินเดินทางสู่เป้าหมาย   % ช่วงที ใช้พลังงานน้อยที  สุดคือ  %                        
คือการลงทางดิ ง หากเปรียบเทียบสัดส่วนนี กบัที ออกแบบไว ้(รูปที   .  ) จะเห็นไดว่้าไปในทิศทาง












กระแสไฟฟ้านอ้ยที สุดคือบินเดินทางกลบั   % แมจ้ะใชก้ระแสไฟฟ้าตํ า แต่เวลาที ใชน้านเนื องจาก




รูปที  5.35 สดัส่วนการใชก้ระแสไฟฟ้าในแต่ละช่วงของการบิน 
 
5.6 การเปรียบระหว่างการใช้พลงังานระหว่างการออกแบบและการทดสอบ 
ตารางที   .  แสดงการเปรียบเทียบการประมาณกระแสไฟฟ้าที ใช้ในแต่ละช่วงของการบิน   
ของระบบขึ นลงทางดิ งแบบ Y6, X8 และการทดสอบ X8 พบว่าการประมาณการใชก้ระแสไฟฟ้า





















เกิดความคาดเคลื อนมาจาก   ส่วนคือ แรงตา้นที ประเมินไวม้ากกว่าความเป็นจริง เนื องจากใช้ 
Turbulent flow model สาํหรับทาํนาย skin friction coefficient อีกทั งในระหว่างการบินใบพดั
ของระบบขึ นลงทางดิ งไม่ไดต้ั งฉากกบัการไหลตลอดเวลา ทาํให้แรงตา้นลดลง อีกสาเหตุหนึ  งคือ
ประสิทธิภาพของระบบส่งกาํลงัมีค่ามากกวา่ที ประมาณไว ้(มากกว่า    %) 
สุดท้ายสรุปได้ว่าหากใช้แบตเตอรี  ความจุ       mAh จากการประมาณดังที กล่าวมา       
อากาศยานจะมีพลงังานเพียงพอสําหรับปฏิบติัการ เนื องจากผลการทดสอบพบว่า มีการใชก้ระแส
ใกลเ้คียงกบัการประมาณไวต้ั งแต่เริ มตน้ หากแต่ปัจจุบนัสามารถใส่แบตเตอรี  ไดเ้พียงแต่   กอ้น 
(10000 mAh) เนื องจากนํ าหนกัโครงสร้างและจากระบบขึ นลงทางดิ งเกินกวา่กาํหนด 
 




และ X8 (%) 
ความแตกต่างการ
ประมาณ 







ขึ นทางดิ ง 105 101.8 90 -3.05 -11.59 
เปลี ยนโหมด 144 151.4 100 5.14 -33.95 












25 36.96 -20.63 
บนิลอยตวั 78 75.3 80 -3.46 6.24 















































 บทที    
      สรุปผลและข้อเสนอแนะ 
6.1 สรุปผลการวจิัย 
งานวิจยันี นาํเสนอการออกแบบ สร้างตน้แบบ ปรับปรุงระบบควบคุมท่าทางการบินของระบบ
อากาศยานปีกตรึงและทดสอบอากาศยาน อากาศยานสามารถบรรทุกสัมภาระหนัก  .  กิโลกรัม   
ขึ  นและลงทางดิ ง บินเดินทางสู่เป้าหมายที ระยะทาง   กิโลเมตร รวมไปกลับ    กิโลเมตร               
โดยมีรายละเอียดดงันี   
1. อากาศยานมีรูปแบบเป็นปีกบิน โดยมีระบบขึ นลงทางดิ งแบบ X8 
2. แพนอากาศคือ S5010 
3. ความยาวปีก  .   เมตร พื นที ปีก  .  ตารางเมตร มุมลู่หลงัปีก    องศา Aspect ratio 
เท่ากบั   และ Taper ratio เท่ากบั  .  
4. ใชวิ้ธีการเปลี ยนโหมดการบินดว้ยเวลา พบว่าใชเ้วลาเปลี ยนโหมดการบิน   วินาที 






1. ปัจจุบนัพบว่านํ  าหนักเครื  องกระตุกหัวใจไฟฟ้าแบบอตัโนมติั (AED) มีแนวโนม้ลดลง 
รวมถึงสามารถปรับปรุงโครงสร้างทั งการออกแบบและวสัดุที ใช้ให้มีนํ  าหนักลดลงได้    
ผลคือสามารถเพิ มแบตเตอรี ได ้ส่งผลใหมี้พิสยัการบินที ไกลขึ น 
2. เพื อลดการใชพ้ลงังานในช่วงบินเดินทาง จึงตอ้งเลือกใบพดัที เหมาะสมกบัความเร็ว ใบพดั
ที เหมาะกบัการบินที ความเร็วสูงคือใบพดัที มีพิดสูงขึ น (High pitch propeller)  
3. เนื องจากอากาศยานตอ้งทาํปฏิบติัการในเขตเมือง ดงันั นความปลอดภยัจึงเป็นสิ งสําคัญ 
สามารถเพิ มระบบความปลอดภัยแก่อากาศยานและมนุษย์ได้ด้วยการปรังปรุงระบบ
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1. Equipment checklist 
Procedures Check 
Airframe   
Check for crack in Joint and structural members   
Check for loose screws and nuts, damaged screws, ties, fasteners, straps   
check landing gear   
    
Engine   
Check prop mounts and screws   
Props are smooth and free of damage / defect (check blade, surface)   
Prop adapters are tight / secure   
Multirotor motors base must align parallel to the ground   
Ensure arming / idle timeout is properly configured   
Correct model is selected in transmitter   
Check RC transmitter shows the right range and centering for all sticks   
Check cables for loose or damaged: power, servo, GPS, pitot tube, 
receiver, radio, on board computer 
  
Battery / Batteries are fully charged, properly seated and Secured   
    
Camera   
Camera settings are correct (still images, video, framerate)   
    
Ground Station   
Ground station present and manned   
















2. Pre-flight checklist 
Procedures Check 
Verifying all transmitter, on-board aircraft and camera batteries are 
fully charged; (confirm voltages) 
  
Ensure no frequency conflicts with both video and transmitter / 
receiver 
  
Ensure photo / video equipment mounting system is secure and 
operational. 
  
Check location of GPS equipment controlling the autopilot.   
If using Video recorder turn on camera system   
Camera settings are correct (still images, video, framerate)   
SD camera memory clear and inserted into the camera   
All transmitter controls move freely in all directions   
All transmitter trims in neutral position   
All transmitter switches in correct position( typically away)   
Transmitter throttle to zero   
Radio transmitter on   
Connect / power on battery to airframe   
Avionics and ground station are powered up   
Ground station connection   
Wait for ground station to register GPS lock   
Check airframe is level   
Check mode change voice readout   
Arming flight controller to multirotor mode, ground station shows 
STABILIZE (transmitter throttle still zero) 
  
Switch to fixed wing mode   
    
Fixed-wing mode   
Check control surfaces (not in reverse direction)   
Check fixed-wing motors (rotate in clock-wise direction)   
switch back to multirotor mode (ground station shows STABILIZE)   
    
Multirotor mode   
Check motors (rotate in the correct direction)   
UAV / Drone is in a level location safe for takeoff   
Increase throttle slightly listening for any abnormalities   
Short 20-30 second hover at 3-5 feet (listen for vibrations / loose 
items) 
  
























Watcharapol Saengphet, Chalothorn Thumtae (2016). Conceptual Design of Fixed Wing-VTOL  
  UAV for AED Transport. The 7th Thai Society of Mechanical Engineers-International  
  Conference on Mechanical Engineering, 13-16 December 2016, Chiang Mai, Thailand. 
Watcharapol Saengphet, Suradet Tantrairatn, Chalothorn Thumtae, Jiraphon Srisertpol (2017).  
  Implementation of System Identification and Flight Control System for UAV. The 3rd  
  International Conference on Control, Automation and Robotics, 22-24 April 2017, Nagoya  






























































































                     ประวตัิผู้เขียน 
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